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ａｎｄｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｓａｆｔｅｒｉｍｐａｃｔｅｄｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄ．

Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅｗｈｏｌｅｄａｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓ

ｍｅｔｈｏｄ，ａｐａｒａｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｐｒｏｇｒａｍ ｉｎＡＮ

ＳＹＳｐｌａｔｆｏｒｍ ｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｔｏｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｉｍｐａｃｔ

ｄａｍａｇｅａｎｄ ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆｉｍｐａｃｔｅｄ ｌａｍｉｎａｔｅ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ．

 ﹨﹢﹫﹩﹦ ﹫﹨﹦ ﹦﹥﹫﹤﹫

﹥﹦

 ﹨┃┉━│┃┉│┄━┄│┅┉━│┃┉┈

ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅＡＮＳＹＳｐｌａｔｆｏｒｍ，ａ３ＤＦＥＭ

ｍｏｄｅｌｏｆｉｍｐａｃｔｅｄｌａｍｉｎａｔｅｉｓｂｕｉｌｔｕｐｗｉｔｈｔｈｅ３

Ｄ８ｎｏｄｅｌａｙｅｒｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｏｌｉｄｅｌｅｍｅｎｔ．Ｔｈｅｅｌ

ｅｍｅｎｔｔｈｉｃｋｎｅｓｓｉｓｄｅｆｉｎｅｄａｓｔｈｅｓｉｎｇｌｅｌａｙｅｒ

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓｗｈｅｎｔｈｅａｄｊａｃｅｎｔｌａｙｅｒｏｆｐｌｙａｎｇｌｅｉｓ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ．

Ｔｈｅｉｍｐａｃｔｉｎｄｕｃｅｄｄａｍａｇｅｓｉｎ ｌａｍｉｎａｔｅｄ

ｐｌａｔｅｓａｒｅｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｙａｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｄａｍａｇｅｐｒｅ

ｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍｐａｃｔｓｏｎｌａｍｉ

ｎａｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ
［８］
ｂｅｆｏｒｅｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓ．Ｔｈｅ

ｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｓｃａｕｓｅｔｈｅｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆｆａｉｌｕｒｅ

ｍｏｄｅｓ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｆｉｂｅｒｆａｉｌｕｒｅ，ｍａｔｒｉｘｃｒｕｓｈｉｎｇ，

ｍａｔｒｉｘｃｒａｃｋｉｎｇ，ａｎｄｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ．Ｌｏａｄｂｅａｒｉｎｇ

ｃａｐａｂｉｌｉｔｙｉｎｄａｍａｇｅｒｅｇｉｏｎｉｓｒｅｄｕｃｅｄ．Ｉｎｔｈｉｓｐａ

ｐｅｒ，ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｆｌｅｃｔｔｈｅｌｏａｄｂｅａｒｉｎｇ

ｃａｐａｂｉｌｉｔｙ．Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｓｉｎｄｉｆｆｅｒ

ｅｎｔｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓ．

（１）Ｆｉｂｅｒｆａｉｌｕｒｅ Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｄａｍ

ａｇｅｚｏｎｅｃａｎｎｏｔｅｎｄｕｒｅａｎｙｌｏａｄ，ｔｈｅｌａｗｏｆｍａｔｅ

ｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ

爠牨牨，爠牪牪，爢牨牪，爢牪牫，爢牨牫，犵牨牪，犵牪牫，ａｎｄ犵牨牫ａｒｅｄｅ

ｇｅｎｅｒａｔｅｄｔｏ７％ ｏｆｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓ．

（２）Ｍａｔｒｉｘ ｃｒａｃｋｉｎｇ Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅ

ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｌｏａｄｂｅａｒｉｎｇａｂｉｌｉｔｙｄｅｃｒｅａｓｅｓｄｕｅｔｏ

ｍａｔｒｉｘｃｒａｃｋｉｎｇ，ｔｈｅｌａｗｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ爠牪牪，爢牨牪，爢牪牫，

犵牨牪，ａｎｄ犵牪牫ａｒｅｄｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｔｏ２０％ ｏｆｉｎｉｔｉａｌｖａｌ

ｕｅｓ．

（３）Ｍａｔｒｉｘｃｒｕｓｈｉｎｇ Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅ

ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｌｏａｄｂｅａｒｉｎｇａｂｉｌｉｔｙｄｅｃｒｅａｓｅｓｄｕｅｔｏ

ｍａｔｒｉｘｃｒｕｓｈｉｎｇ，ｔｈｅｌａｗｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ爠牪牪，爢牨牪，爢牪牫，

犵牨牪，ａｎｄ犵牪牫ａｒｅｄｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｔｏ４０％ ｏｆｉｎｉｔｉａｌｖａｌ

ｕｅｓ．

（４）Ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｄａｍ

ａｇｅｚｏｎｅｃａｎｎｏｔｅｎｄｕｒｅａｎｙｎｏｒｍａｌｌｏａｄ，ｔｈｅｌａｗ

ｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅ

ｖａｌｕｅｓｏｆ爠牫牫，爢牨牫，爢牪牫，犵牨牫，ａｎｄ犵牪牫ａｒｅｄｅｇｅｎｅｒａｔ

ｅｄｔｏｚｅｒｏ．

 ﹨┉┊━┊┇┇┉┇

Ｕｎｄｅｒｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｓｉｘｄｉｆｆｅｒ

ｅｎｔｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓａｒｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ，ｉ．ｅ．，ｆｉｂｅｒｔｅｎ

ｓｉｏｎ，ｆｉｂｅｒｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ，ｍａｔｒｉｘｃｒｕｓｈｉｎｇ，ｍａ

ｔｒｉｘｆｉｂｅｒｓｈｅａｒｉｎｇ，ｉｎｔｅｒｌａｍｉｎａｒｔｅｎｓｉｏｎ，ａｎｄｉｎ

ｔｅｒｌａｍｉｎａｒｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ．Ｓｏｆａｒ，ｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌ

ｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒｌａｍｉｎａｔｅｓｈａｖｅｂｅｅｎｈａｒｄｌｙｆｏｕｎｄ．

Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ３ＤＨａｓｈｉｎｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎｆｏｒｓｔａｔ

ｉｃｌｏａｄｉｎｇ
［９］
，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｄｅｖｅｌｏｐｅｓｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅ

ｃｒｉｔｅｒｉｏｎｆｏｒｔｈｅａｂｏｖｅｆｉｖｅｋｉｎｄｓｏｆｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓ．

Ｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｎｄｔｈｅ

Ｈａｓｈｉｎｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，ｔｈｅｍａｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｓｔｈｅ

ｖａｌｕｅｏｆｓｔｒｅｎｇｔｈ．ＩｎｔｈｅＨａｓｈｉｎｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，

ｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｒｅｃｏｎｓｔａｎｔｓ．Ｂｕｔｉｎｔｈｅ

ｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，ｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

ｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｓｕｃｈａｓｔｈｅ

８８ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２８



ｎｕｍｂｅｒｏｆｆａｔｉｇｕｅｃｙｃｌｅｓ（牕），ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｒａｔｉｏ

（牑），ａｎｄｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｓｓ（犲）．Ｔｈｅｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

ｃｒｉｔｅｒｉａａｒｅｕｓｅｄ．

Ｆｉｂｅｒｔｅｎｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ（犲牨牨＞０）

犲牨牨

牀Ｔ槏 槕（牕，犲，牑）

２

≥ １ （１）

Ｆｉｂｅｒｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ（犲牨牨＜

０）

犲牨牨

牀Ｃ槏 槕（牕，犲，牑）

２

≥ １ （２）

Ｍａｔｒｉｘｆｉｂｅｒｓｈｅａｒｉｎｇｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ

（犲牨牨＜０）

犲牨牨

牀Ｃ槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋
犲牨牪

爳牨牪槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋

犲牨牫

爳牨牫槏 槕（牕，犲，牑）

２

≥ １ （３）

Ｍａｔｒｉｘ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ

（犲牪牪＜０）

犲牪牪

牁Ｃ槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋
犲牨牪

爳牨牪槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋

犲牪牫

爳牪牫槏 槕（牕，犲，牑）

２

≥ １ （４）

Ｎｏｒｍａｌｔｅｎｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ（犲牫牫≥０）

犲牫牫

牂Ｔ槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋
犲牨牫

爳牨牫槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋

犲牪牫

爳牪牫槏 槕（牕，犲，牑）

２

≥ １ （５）

Ｎｏｒｍａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ

（犲牫牫＜０）

犲牫牫

牂Ｃ槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋
犲牨牫

爳牨牫槏 槕（牕，犲，牑）

２

＋

犲牪牫

爳牪牫槏 槕（牕，犲，牑）

２

≥ １ （６）

ｗｈｅｒｅ牀牏（牕，犲，牑），牁牏（牕，犲，牑）ａｎｄ牂牏（牕，犲，牑）ａｒｅ

ｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ，ｔｈｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅａｎｄｔｈｅｎｏｒｍａｌ

ｒｅｓｉｄｕａｌｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｌｉｅｓ

ｕｎｄｅｒｕｎｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｒｅｓｐｅｃ

ｔｉｖｅｌｙ．Ｔｈｅｓｕｂｓｃｒｉｐｔｓ＂Ｔ＂ａｎｄ＂Ｃ＂ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｅｎ

ｓｉｏｎａｎｄｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ．爳牨牪（牕，犲，牑）ｉｓｔｈｅｉｎｐｌａｎｅ

ｓｈｅａｒｒｅｓｉｄｕａｌｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆａｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ

ｐｌｙｕｎｄｅｒｕｎｉａｘｉａｌｓｈｅａｒｉｎｇｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓ．爳牨牫（牕，犲，牑）ａｎｄ爳牪牫（牕，犲，牑）ａｒｅｔｈｅｏｕｔ

ｐｌａｎｅｓｈｅａｒｒｅｓｉｄｕａｌｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｎｇｔｈｓｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃ

ｔｉｏｎａｌｐｌｉｅｓｕｎｄｅｒｕｎｉａｘｉａｌｓｈｅａｒｉｎｇｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

 ┉┇━┅┇┄┅┇┉┎┇┉┄┃

Ｉｎｔｈｅｐｒｅｖｉｏｕｓｓｅｃｔｉｏｎ，ｓｕｉｔａｂｌｅｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌ

ｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉａａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｔｏｄｅｔｅｃｔｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅ

ｍｏｄｅｓ．Ａｓｆａｉｌｕｒｅｏｃｃｕｒｓｉｎａｐｌｙｏｆａｌａｍｉｎａｔｅ，

ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｈｅｆａｉｌｅｄｚｏｎｅａｒｅｃｈａｎｇｅｄ

ｂｙａｓｅｔｏｆｓｕｄｄｅｎｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ

ｒｕｌｅｓ．Ｔｈｉｓｔｙｐｅｏｆｃｈａｎｇｅｉｓｃａｌｌｅｄｔｈｅｓｕｄｄｅｎ

ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ．

Ｆｏｒａ ｌａｍｉｎａｔｅｄ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒｆａｔｉｇｕｅ

ｌｏａｄｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ， ｉｎ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｃｙｃｌｅｓ， ｔｈｅ

ｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅｐｌｉｅｓｉｓｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈｅｓｔｒｅｓｓ

ｓｔａｔｅ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｄｕｒｉｎｇｔｈｅｆｉｒｓｔｃｙｃｌｅｓ，ｔｈｅｐｒｏ

ｐｏｓｅｄｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎｄｏｅｓｎｏｔｄｅｔｅｃｔａｎｙ

ｓｕｄｄｅｎｍｏｄｅｏｆｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｉｎ

ｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｃｙｃｌｉｃｌｏａｄｉｎｇｏｆｔｈｅｌａｍｉｎａｔｅ，ｍａｔｅ

ｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｅａｃｈｐｌｙａｒｅｄｅｇｒａｄｅｄ．Ｔｈｉｓｔｙｐｅ

ｏｆｃｈａｎｇｅｉｓｃａｌｌｅｄｔｈｅｇｒａｄｕａｌｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙ

ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ．

１３１ Ｓｕｄｄｅｎ ｍａｔｅｒｉａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ

ｒｕｌｅｓ

Ｔｈｅｓｕｄｄｅｎ ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ

ｒｕｌｅｓｆｏｒｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓｏｆａｕｎｉｄｉｒｅｃ

ｔｉｏｎａｌｐｌｙｕｎｄｅｒａｍｕｌｔｉａｘｉａｌｓｔａｔｅｏｆｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｓｓ

ａｒｅｄｅｖｅｌｏｐｅｄｉｎｔｈｅｆｏｌｌｏｗｉｎｇ．

（１）Ｆｉｂｅｒｔｅｎｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ Ａｓ

ｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｄａｍａｇｅｚｏｎｅｃａｎｎｏｔｅｎｄｕｒｅａｎｙ

ｌｏａｄ，ｔｈｅｌａｗｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ

ｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ爠牨牨，爠牪牪，爢牨牪，爢牪牫，爢牨牫，犵牨牪，

犵牪牫，ａｎｄ犵牨牫ａｒｅｄｅｇｒａｄｅｄｔｏ７％ ｏｆｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓ．

（２）Ｆｉｂｅｒｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ

Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｄａｍａｇｅｚｏｎｅｃａｎｎｏｔｅｎｄｕｒｅ

ａｎｙｌｏａｄ，ｔｈｅｌａｗｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａ

ｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ爠牨牨，爠牪牪，爢牨牪，爢牪牫，

爢牨牫，犵牨牪，犵牪牫，ａｎｄ犵牨牫ａｒｅｄｅｇｒａｄｅｄｔｏ１４％ ｏｆｉｎｉｔｉａｌ

ｖａｌｕｅｓ．

（３）Ｍａｔｒｉｘｆｉｂｅｒ ｓｈｅａｒｉｎｇ ｆａｔｉｇｕｅ ｆａｉｌｕｒｅ

ｍｏｄｅ Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｄａｍａｇｅｚｏｎｅｃａｎｎｏｔ

ｅｎｄｕｒｅｔｈｅｓｈｅａｒｉｎｇｌｏａｄ，ｔｈｅｌａｗｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒ

ｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ爢牨牪ａｎｄ

犵牨牪ａｒｅｄｅｇｒａｄｅｄｔｏｚｅｒｏ．

（４）Ｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ

Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｌｏａｄｂｅａｒｉｎｇａｂｉｌｉｔｙ

ｉｎｔｅｎｄｓｔｏｄｅｃｒｅａｓｅ，ｔｈｅｌａｗ ｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒｆｏｒ

ｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ爠牪牪，爢牨牪，

爢牪牫，犵牨牪，ａｎｄ犵牪牫ａｒｅｄｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｔｏ４０％ ｏｆｉｎｉｔｉａｌ

ｖａｌｕｅｓ．

（５）Ｎｏｒｍａｌｔｅｎｓｉｏｎａｎｄｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅ

ｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ Ａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｄａｍａｇｅｚｏｎｅ

ｃａｎｎｏｔｅｎｄｕｒｅａｎｙｎｏｒｍａｌｌｏａｄ，ｔｈｅｌａｗｏｆｍａｔｅ

９８Ｎｏ．１ ＸｕＹｉｎｇ，ｅｔａｌ．ＦａｔｉｇｕｅＬｉｆｅＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎＭｅｔｈｏｄｆｏｒＩｍｐａｃｔｅｄＬａｍｉｎａｔｅｓ



ｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆ

爠牫牫，爢牪牫，爢牨牫，犵牪牫，ａｎｄ犵牨牫ａｒｅｄｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｔｏｚｅｒｏ．

１３２ Ｇｒａｄｕａｌｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙ ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ

ｒｕｌｅｓ

Ｔｈｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｓｔｒｅｎｇｔｈｉｎｌａｍｉｎａｔｅｓａｒｅ

ｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ ｉｎ ｔｈｅｓｅｇｒａｄｕａｌｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙ

ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｒｕｌｅｓ．Ｒｅｆｓ．［１０１１］ｐｒｏｐｏｓｅｄｔｈｅ

ｇｒａｄｕａｌｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｒｕｌｅｓｆｏｒ

ｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｅｘｐｅｒｉ

ｍｅｎｔａｌｄａｔａｆｒｏｍｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｌｙｕｎｄｅｒｕｎｉａｘｉａｌ

ｆａｔｉｇｕｅａｎｄａｔｗｏｐａｒａｍｅｔｅｒｐｏｗｅｒｌａｗ ｍｏｄｅｌ

ｐｒｅｓｅｎｔｅｄｉｎＲｅｆ．［１２］．Ｂｅｃａｕｓｅｏｆｔｈｅｉｒｌｏｗｅｒ

ｃｏｓｔｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ，ｔｈｅｒｕｌｅｓａｒｅｕｓｅｄｆｏｒｓｉｍｕｌａｔ

ｉｎｇｇｒａｄｕａｌｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｆｏｒｎｏ

ｄａｍａｇｅｚｏｎｅｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．

Ｂａｓｅｏｎｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｄａｍａｇｅｉｎ

Ｒｅｆ．［６］，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓｔｈａｔｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈ

ａｎｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓｒｅｄｕｃｔｉｏｎｉｎｄｕｃｅｄｂｙｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅ

ｃａｎｂｅｅｑｕａｌｔｏｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓｒｅｄｕｃ

ｔｉｏｎｉｎｄｕｃｅｄｂｙｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇ．Ｓｏｔｈｅｒｕｌｅｓａｒｅ

ａｌｓｏｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｚｏｎｅ．

 〇┄━┐┅┇┄┈┈┃━┎┈┈│┉┄┄┇│┅┉

│┃┅┄┈┉┐│┅┉┉┊━

ＯｎｔｈｅＡＮＳＹＳｐｌａｔｆｏｒｍ，ａｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｄａｍ

ａｇｅｏｆｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｍｕｌａｔｉｎｇｐｒｏｇｒａｍｉｓ

ｄｅｖｅｌｏｐｅｄｉｎＡＰＤＬｌａｎｇｕａｇｅ．Ｆｉｇ．１ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓ

ｉｔｓｆｌｏｗｃｈａｒｔ．ＭｏｄｕｌｅＡｓｈｏｗｓｔｈｅｆｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒ

ｉｍｐａｃｔ ｌｏａｄｉｎｇ， ａｎｄ Ｍｏｄｕｌｅ Ｂ ｓｈｏｗｓ ｔｈｅ

ｆｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒｐｏｓｔｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇ．Ｔｈｉｓ

ｐｒｏｇｒａｍｃａｎｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅ，ｔｈｅｐｏｓｔ

ｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ，ａｎｄｔｈｅｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｄａｍａｇｅ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｉｍｐａｃｔｌｏａｄｉｎｇａｎｄｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｃｏｎ

ｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ．

 ﹢﹫﹤﹢﹫ ﹢﹥ ﹤﹢┐

﹫

Ｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅｐｒｏｇｒａｍ，ｔｈｅ

ｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｄａｍａｇｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｐｏｓｔ

ｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｆｏｒＡＳ４燉３５０１６ｌａｍｉｎａｔｅｓａｒｅ

ｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈ

ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｉｎＲｅｆ．［１３］．Ｔｈｅｍａｔｅ

ｒｉａｌｃｏｎｓｔａｎｔｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｎｄｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｉｎ

ｇｒａｄｕａｌｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｒｕｌｅｓａｒｅ

ｃｏｌｌｅｃｔｅｄｆｒｏｍ Ｒｅｆ．［１４］．Ｔｈｅｓｔａｃｋｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅ

ｉｓ［０燉±４５燉９０］４ｓ．Ｔｈｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｉｓ３８１ｍｍ×

３８１ｍｍ×４ｍｍ．

 ﹫│┅┉│┃━┎┈┈

Ｉｎｔｈｅｉｍｐａｃｔｔｅｓｔ，ｔｈｅｄｉａｍｅｔｅｒｏｆｉｍｐａｃｔｏｒ

ｉｓ１２７ｍｍａｎｄｉｍｐａｃｔｅｎｅｒｇｙｉｓ２Ｊ．Ｔｈｅｒｅｉｓａ

Ｆｉｇ．１ Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅａｎｄｐｏｓｔｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ

０９ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｖｏｌ．２８



２５４ｍｍ×２５４ｍｍｓｑｕａｒｅｃｕｔｏｕｔｉｎｉｍｐａｃｔｆｉｘ

ｔｕｒｅ（Ｆｉｇ．２）．

Ｆｉｇ．２ Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｆｏｒｉｍｐａｃｔａｎａｌｙｓｉｓ

Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｆｏｒｉｍｐａｃｔａｎａｌｙｓｉｓ

ｉｓｓｈｏｗｅｄｉｎＦｉｇ．２．Ａｌｌｃｏｎｔａｃｔｓｕｒｆａｃｅｓａｒｅｄｅ

ｆｉｎｅｄａｓｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｔｏｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｔａｃｔｔｙｐｅ．Ｐｅｎ

ｅｔｒａｔｉｏｎｉｎｃｏｎｔａｃｔｓｕｒｆａｃｅｉｓｎｏｔａｌｌｏｗｅｄ．Ａｌｌｄｅ

ｇｒｅｅｓｏｆｆｒｅｅｄｏｍ ａｒｅｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｉｎｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒ

ｆａｃｅｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｃｌａｍｐａｎｄｔｈｅｌｏｗｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｔｈｅｌｏｗｅｒｃｌａｍｐ．Ｔｈｅｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｄｅｇｒｅｅｓｏｆ牨

ａｎｄ牪ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓａｒｅｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｆｏｒｔｈｅｃｅｎｔｒａｌａｘｉｓ

ｏｆｉｍｐａｃｔｏｒ．

Ｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅ ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｏｆｌａｍｉｎａｔｅｄ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｉｓｓｈｏｗｅｄｉｎＦｉｇ．３．Ｔｈｅｓｈａｐｅｏｆｆｉｎａｌ

ｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｉｓｓｉｍｉｌａｒｔｏｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ．Ｔｈｅ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｔｅｓｔｄｉａｍｅｔｅｒｓａｒｅ１２４９ｍｍ

ａｎｄ１２７ｍｍ，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｔｈｅａｒｅａｅｒｒｏｒｂｅ

ｔｗｅｅｎｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅａｃｔｕａｌｄａｍａｇｅｉｓ

３２８％．

Ｆｉｇ．３ Ｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｏｆ

ｌａｍｉｎａｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

 ┄┈┉│┅┉┉┊━┅┇┉┄┃

Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｇｉｖｅｎｂｙ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ，ａｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｆｏｒｆａｔｉｇｕｅ

ａｎａｌｙｓｉｓｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｓｓｈｏｗｅｄｉｎＦｉｇ．４．Ｔｈｅ

ｄａｒｋｇｒｅｙｓｈａｄｅｄａｒｅａｉｎＦｉｇ．４ｉｓｔｈｅｉｍｐａｃｔｄａｍ

ａｇｅｒｅｇｉｏｎ．

Ｆｉｇ．４ Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｆｏｒｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓ

Ｏｎｅｏｆｔｈｅｅｎｄｓｏｆｌａｍｉｎａｔｅｉｓｆｉｘｅｄａｎｄｔｈｅ

ｏｔｈｅｒｉｓａｐｐｌｉｅｄａｘｉａｌ爞爞ｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄ．Ｔｈｅｆａ

ｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｉｓ８０％ ａｎｄ７０％ ＣＳＡＩ（Ｃｏｍｐｒｅｓ

ｓｉｏｎｏｆｓｔｒｅｎｇｔｈａｆｔｅｒｉｍｐａｃｔｉｎｇ），ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．

Ｔｈｅｆｉｎｉａｌｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎｉｓｔｈａｔｔｈｅｆｉｂｅｒｆａｉｌｕｒｅ

ｅｘｔｅｎｄｓｔｏｐｌａｔｅｅｄｇｅｉｎａｌｌ０°ｐｌｉｅｓ．

Ｆｉｇ．５ Ｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｏｆ７０％ ＣＳＡＩ

Ｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｏｆ７０％ ＣＳＡＩｉｓ

ｓｈｏｗｅｄｉｎＦｉｇ．５．Ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｉｓ

ｓｈｏｗｅｄｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｆｉｇｕｒｅｏｆＦｉｇ．５．Ｔｈｅｒｅｉｓ

ｌａｒｇｅａｒｅａｍａｔｒｉｘ ｃｒｕｓｈｉｎｇ ｄａｍａｇｅａｓａｐｐｌｉｅｄ

１００１０ｃｙｃｌｅｓ．Ａｓａｐｐｌｉｅｄ２００１０ｃｙｃｌｅｓ，ｄｅｌａｍｉ

ｎａｔｉｏｎｐｒｏｐａｇａｔｅｓｆｒｏｍ ｔｈｅｆｒｅｅｂｏｕｎｄａｒｙｔｏｔｈｅ

ｉｎｔｅｒｉｏｒｏｆｌａｍｉｎａｔｅ．Ａｓａｐｐｌｉｅｄ３００１０ｃｙｃｌｅｓ，

ｆｉｂｅｒｄａｍａｇｅｂｅｇｉｎｓｔｏｐｒｏｐａｇａｔｅｐｅｒｐｅｎｄｉｃｕｌａｒｔｏ

１９Ｎｏ．１ ＸｕＹｉｎｇ，ｅｔａｌ．ＦａｔｉｇｕｅＬｉｆｅＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎＭｅｔｈｏｄｆｏｒＩｍｐａｃｔｅｄＬａｍｉｎａｔｅｓ



ｌｏａｄｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎｉｎｓｏｍｅ０°ｌａｙｅｒｓ．Ａｓａｐｐｌｉｅｄ

７００１１ｃｙｃｌｅｓ，ｆｉｂｅｒｄａｍａｇｅｐｒｏｐａｇａｔｅｓｔｏｐｌａｔｅ

ｅｄｇｅｉｎａｌｌ０°ｐｌｉｅｓ．Ａｓｔｈｅｄａｍａｇｅｓｔａｔｕｓａｇｒｅｅｓ

ｗｉｔｈｔｈｅｆｉｎｉａｌｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，ｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆ

ｔｈｉｓｌａｍｉｎａｔｅｉｓ７００１１ｃｙｃｌｅｓ．

Ｔｈｅｃｏｍｐｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ
［１３］
ｉｓｌｉｓｔｅｄｉｎＴａｂｌｅ１．Ｔｈｅｍｏｓｔ

ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｉｓ７７８％．

━ ﹤┄│┅┇┈┄┃┄┉┊━┃┇┇┄┇┄

│┅┉━│┃┉┄│┅┄┈┉┈

犲ｍｉｎ
ｌｏｇ爫ｆ

Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ
［１３］

Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄｒｅｓｕｌｔ
Ｅｒｒｏｒ燉％

８０％ＣＳＡＩ ２６３４ ２８３９ ７７８

７０％ ＣＳＡＩ ５０７６ ４８４５ ４５５

 ﹤﹤﹫

（１）Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｖａｒｉｏｕｓｔｙｐｅｓｏｆ

ｕｎｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｎｕｎｉｍｐａｃｔｅｄｕｎｉｄｉ

ｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｌｉｅｓ，ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄｔｏｐｒｅ

ｄｉｃｔｔｈｅｐｏｓｔｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｕｎｄｅｒｇｅｎｅｒａｌｆａ

ｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ

ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｄａｍａｇｅｍｏｄｅｌｗｈｉｃｈｃａｎｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅ

ｆａｔｉｇｕｅｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｕｎｉｍｐａｃｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉ

ｎａｔｅｓ，ｔｈｅ３Ｄｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｍｏｄｅｌ

ｆｏｒｉｍｐａｃｔｅｄｌａｍｉｎａｔｅｓｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄ．

（２）Ｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｉｍ

ｐａｃｔｄａｍａｇｅａｎｄｐｏｓｔｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｉｓｐｒｏ

ｐｏｓｅｄｔｏｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｄａｍａｇｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｆｒｏｍｉｍ

ｐａｃｔｔｏｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｍ

ｐａｃｔｄａｍａｇｅｃａｎｂｅｕｓｅｄｆｏｒｐｏｓｔｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅ

ａｎａｌｙｓｉｓ．Ｗｈｅｎｎｏｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｄａｔａｉｓａｖａｉｌａｂｌｅ，ｉｔ

ｃａｎｓｔｉｌｌｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｉｍ

ｐａｃｔｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓ．

（３）Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄａｎｄｉｔｓｐｒｏｇｒａｍ ａｒｅｅｘａｍ

ｉｎｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＡＳ４燉３５０１６ｌａｍｉｎａｔｅｓｗｉｔｈ

ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄｉｎＲｅｆ．［１３］．Ｔｈｅｍｏｓｔｒｅｌ

ａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｅｄａｎｄｔｈｅｔｅｓｔｒｅ

ｓｕｌｔｓｉｓ７７８％．

┇┃┈：

［１］ ＺｈａｎｇＹａｎ，ＺｈｕＰｉｎｇ，Ｌａｉｘｉｎｍｉｎｇ．Ｌｏｗ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｄａｍａｇｅａｎａｌｙｓｉｓｉｎｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｃｏｍｐｏｉｓｔ

ｅｄｐｌａｔｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＭａｔｅｒｉａｌＣｏｍｐｏｓｉｔｅＳｉｎｉｃａ，２００６，

２３（２）：１５０１５７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］ ＨｏｒｎＧＰ，ＭａｃｋｉｎＴＪ，ＫｕｒａｔｈＰ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｔｈｅ

ｒｅｓｉｄｕａｌｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｔｉｍｅｓｏｆｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｄｃｏｍｐｏｓ

ｉｔｅｓｕｓｉｎｇｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｉｃｓｔｒｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｐｏｌｙｍｅｒ

Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ，２００１，２２（３）：４２０４３１．

［３］ ＢｅｈｅｓｈｔｙＭ Ｈ，ＨａｒｒｉｓＢ．Ａｃｏｎｓｔａｎｔｌｉｆｅｍｏｄｅｌｏｆ

ｆａｔｉｇｕｅｂｅｈａｖｉｏｕｒｆｏｒｃａｒｂｏｎｆｉｂｒｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ：ｔｈｅ

ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９８，５８（１）：９１８．

［４］ ＢｅｈｅｓｈｔｙＭ Ｈ，ＨａｒｒｉｓＢ，ＡｄａｍＴ．Ａｎｅｍｐｉｒｉｃａｌｆａ

ｔｉｇｕｅｌｉｆｅｍｏｄｅｌｆｏｒｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｉｂｒｅｃｏｍｐｏｓ

ｉｔｅｓｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

ＰａｒｔＡ：ＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，１９９９，

３０（８）：９７１９８７．

［５］ ＢｅｈｅｓｈｔｙＭ Ｈ，ＨａｒｒｉｓＢ．Ｐｏｓｔｉｍｐａｃｔｆａｔｉｇｕｅｂｅ

ｈａｖｉｏｕｒｏｆＣＦＲＰａｎｄｔｈｅｇｒｏｗｔｈｏｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍ

ｐａｃｔｄａｍａｇｅｄｕｒｉｎｇｆａｔｉｇｕｅ［Ｃ］燉燉ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅｏｎＦａｔｉｇｕｅｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓ（ＩＣＦＣ１）．Ｐａｒｉｓ，

Ｆｒａｎｃｅ：［ｓ．ｎ．］，１９９７：３５５３６２．

［６］ ＫａｎｇＫＷ，ＫｉｍＪＫ．Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｉｍ

ｐａｃｔｅｄｃａｒｂｏｎ燉ｅｐｏｘｙｌａｍｉｎａｔｅｓｕｎｄｅｒｃｏｎｓｔａｎｔａｍｐｌｉ

ｔｕｄｅｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔＡ：ＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉ

ｅｎｃｅａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２００４，３５（５）：５２９５３５．

［７］ ＢｒｏｕｔｍａｎＬＪ，ＳａｈｕＳ．Ａｎｅｗｔｈｅｏｒｙｔｏｐｒｅｄｉｃｔｃｕ

ｍｕｌａｔｉｖｅｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｉｎｆｉｂｅｒｇｌａｓｓｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ

ｐｌａｓｔｉｃｓ［Ｃ］燉燉ＡＳＴＭ ＳＴＰ．Ｐａｒｉｓ，Ｆｒａｎｃｅ：［ｓ．ｎ．］，

１９７２，４９７：１７０１８８．

［８］ ＸｕＹｉｎｇ，ＷｅｎＷｅｉｄｏｎｇ，ＣｕｉＨａｉｐｏ．Ａｃｕｍｕｌａｔｉｖｅ

ｄａｍａｇｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍｐａｃｔｓｏｎ

ｌａｍｉｎａｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉ

ｅｎｃｅ＆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２００６，２４（１）：７７８１． （ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］ ＨａｓｈｉｎＺ，Ｒｏｔｅｍ Ａ．Ｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎｆｏｒ

ｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅ

Ｍａｔｅｒｉａｌｓ，１９７３，７：４４８４６４．

［１０］ＳｈｏｋｒｉｅｈＭ Ｍ，ＬｅｓｓａｒｄＬＢ．Ｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｂｅ

ｈａｖｉｏｕｒｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｌｉｅｓｂａｓｅｄｏｎｕｎｉａｘｉａｌｆａ

ｔｉｇｕｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ—Ｉ：Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，１９９７，１９（３）：２０１２０７．

［１１］ＳｈｏｋｒｉｅｈＭ Ｍ，ＬｅｓｓａｒｄＬＢ．Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｆａｔｉｇｕｅ

ｄａｍａｇｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ，ＰａｒｔＩ：

Ｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｊ］． ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ，

２０００，３４（１３）：１０５６１０８０．
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复合材料层合板冲击及冲击后疲劳寿命预测方法

徐 颖 温卫东 崔海涛

（南京航空航天大学能源与动力学院，南京，２１００１６，中国）

摘要：现有含冲击损伤复合材料层合板的寿命预测方法是

建立在冲击后复合材料层合板的疲劳性能基础之上的，导

致模型和方法不具有通用性。因此，针对含冲击损伤的复

合材料层合板，基于逐渐累积损伤理论和无损单向板的疲

劳特性，建立一种具有普遍适用性的三维逐渐累积损伤的

疲劳寿命预测方法。该方法可对不同铺层参数、不同几何

尺寸以及不同冲击条件下层合板的疲劳寿命进行预测。为

了在缺少冲击试验时也能实现受到冲击载荷后层合板的疲

劳寿命预测，对层合板在冲击载荷及冲击后疲劳载荷作用

下的破坏进行全程分析，将预测得到的冲击损伤状态用于

分析冲击后的疲劳寿命。同时基于全程分析的方法，开发

了参数化的复合材料层合结构冲击及冲击后疲劳破坏模拟

程序。与试验对比，最大误差为 ７７８％。

关键词：复合材料层合板；疲劳测试；冲击；逐渐损伤

中图分类号：ＴＢ３３２

（Ｅｘｅｃｕｔｉｖｅｅｄｉｔｏｒ：ＺｈａｎｇＨｕａｎｇｑｕｎ）

３９Ｎｏ．１ ＸｕＹｉｎｇ，ｅｔａｌ．ＦａｔｉｇｕｅＬｉｆｅＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎＭｅｔｈｏｄｆｏｒＩｍｐａｃｔｅｄＬａｍｉｎａｔｅｓ


