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摘 要： 通过改进加载方式减小数值模拟与试验结果误差对于提高仿真准确性具有重要意义。本文探究复合

材料层合板在不同形式雷击电流下的烧蚀损伤特性，改进电弧半径扩展公式，建立适用于雷击过程的电弧扩展

半径数值模型；基于 ABAQUS 建立碳纤维增强塑料（CFRP）层合板有限元模型，分析不同电流加载方式下的烧

蚀损伤情况。结果表明：建立的有限元模型能够模拟 CFRP 层合板雷击烧蚀损伤；扩展移动加载造成的损伤面

积、损伤深度和损伤体积与试验结果对比误差均约为 7%，仿真结果与试验结果具有良好的一致性，模拟复合材

料雷击烧蚀损伤时应同时考虑电流扩展和移动的影响。
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Abstract： It is of great significance to improve the simulation accuracy by improving the loading method to reduce 
the error between the numerical simulation and the test results. The ablation damage characteristics of composite 
laminates under different forms of lightning current are explored in this paper， the arc radius expansion formula is 
improved， and a numerical model of arc expansion radius suitable for lightning strike process is established. A finite 
element model of carbon-fiber reinforced plastics （CFRP） laminate is established based on ABAQUS， and the ab⁃
lation damage under different current loading modes is analyzed. The results show that the established finite ele⁃
ment model can simulate the lightning strike ablation damage of CFRP laminates. Compared with other loading 
modes， the damage area， damage depth and damage volume caused by extended moving loading are in good agree⁃
ment with the test results. The effects of current expanding and movement should be taken into account while simu⁃
lating lightning strike ablation damage of composite materials.
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0　引  言

碳纤维增强塑料（CFRP）由于其优异的力学

性能而广泛应用于先进飞机结构。然而其电导率

较低，在遭受雷击时，CFRP 会产生大量焦耳热使

局部温度大幅升高，从而导致严重的材料烧蚀损

伤乃至结构破坏。中国民用航空规章 CCAR25.  
581（雷电防护）明确要求：该组件的设计使闪击的

后果减至最小；研究复合材料雷击损伤对于优化

复合材料结构设计进而提高飞机安全性具有重要

意义［1］。

目前主要采用试验和仿真的方法来研究复合

材料雷击烧蚀损伤。在试验方面，Y. Hirano 等［2］

进行人工雷击试验研究了石墨/环氧树脂复合材

料雷击后的损伤机制；时宇等［3］通过试验研究了

含/不含紧固件 CFRP 损伤长度等雷击损伤特性；

Wang F S 等［4］基于实验和数值模拟预测了飞机复

合材料层压板雷击烧蚀损伤后的材料性能并分析

了材料的失效模式；姚学玲等［5］、Sun J 等［6-7］通过

仿真和试验研究了 CFRP 复合材料的损伤行为，并

对损伤区域面积、损伤深度等损伤特性进行了定

量分析。

在仿真方面，T. Ogasawara 等［8］对 CFRP 采用

单点电流加载方式进行热电耦合分析模拟雷击，

阐明了雷击引起的损伤行为；G. Abdelal等［9］在 T.
Ogasawara 的基础上将温度相关材料参数引入了

热电耦合分析；Dong Q 等［10-11］在热电耦合分析的

基础上结合化学分解过程，求解了复合材料在模

拟雷击作用下的温度分布；Wang F S 等［12］建立了

带有铜网和铝网保护的复合材料层合板有限元模

型，得到了理想的金属防护层网格间距；S. L. J.
Millen 等［13］将离子体模型作为电流输入引入热电

耦合有限元分析，预测了雷击后的复合材料损伤；

卢翔等［14-15］通过热电耦合仿真分析了铝防护层及

含紧固件的复合材料雷击烧蚀损伤。

S. I. Braginskii［16］提出了基于电流大小的电弧

半 径 扩 展 模 型 ，该 模 型 可 用 于 雷 击 过 程 ；L.
Chemartin 等［17］通过观察高速摄像机记录的雷击试

验期间的图像，注意到雷电弧通道半径会随着时

间推移而扩大，同时电弧附着位置会随时间移动。

目前热电仿真中多采用固定节点或固定半径的圆

形区域电流加载方式［8-15］，没有考虑雷击电弧通道

半径扩展和雷击附着点移动的影响，数值模拟采

用的恒定半径、固定位置电流加载方式不能准确

代表雷击期间雷电弧的输入，导致数值模拟结果

与试验结果对比误差较大。

为使数值模拟中电流加载更贴近真实试验情

况进而减小误差，探究雷击过程中不同电流加载

方式对复合材料烧蚀损伤的影响，本文改进电弧

半径公式［16］，得到适用于雷击通道扩展的电弧扩

展半径公式，基于改进的电弧扩展半径公式实现

有限元中扩展电流加载方式；编写用户子程序

DLOAD 实现移动电流加载方式；建立恒定半径、

扩展半径、移动加载、扩展移动加载四种不同加载

方式的有限元模型，对比分析不同电流加载方式

对雷击烧蚀损伤特性的影响；将仿真结果同文献

［2］的试验结果进行对比，确定数值模拟同试验结

果对比误差最小的电流加载方式。

1　数值模型的建立

1. 1　雷击电流波形

雷击实验研究使用 SAE-ARP-5412A 标准［18］

中描述的标准化雷击电流波形。数值模拟和实验

中常使用 A 波形作为输入，A 分量负责闪电等离子

体通道的快速扩展，从而控制热损伤区域的范围。

波形曲线主要三个输入参数 Ipeak、T1和 T2控制。Ipeak

为初始雷击期间雷击电流的峰值，T1 为第一次达

到波峰值的时间，T2 为达到波峰后第一次降到半

峰值时间。波形曲线应满足时间间隔要求，选取

的波形参数 T1=4×10-6 s，T2=2×10-5 s。双指数

波形表达式为

I ( t )= 1.5Ipeak ( e-7.3 × 104 t + e-6.3 × 105 t ) （1）
在多步骤数值模拟仿真分析中，采用线性化

电流波形代替双指数电流波形可以简化仿真程

序，减少仿真计算时间。对式（1）线性化处理，得

到峰值电流为 20 和 40 kA 的雷击电流 A 分量的线

性化公式：

Im ( t )=ì
í
î

5 × 109 t                                        ( t< tm )
-6.25 × 108 t+ 2.25 × 104  ( t≥ tm )

  （2）

Is ( t )=ì
í
î

1 × 1010 t                                    ( t< tm )
-1.25 × 109 t+ 4.5 × 104  ( t≥ tm )

   （3）

双指数波形与线性化波形对比如图 1 所示，可

以看出：两条波形变化趋势接近，相同时间内双指

数 波 形 电 流 产 生 的 作 用 积 分 分 别 为 5 500 和         
22 000 A2·s，电荷量为 0. 42 和 0. 85 C；线性化波形
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电流产生的作用积分为 5 108 和 20 233 A2·s，电荷

量为 0. 39 和 0. 79 C。两种波形电流产生的作用积

分和电荷量误差均约为 7. 5%，表明在相同时间内

电流产生造成层合板烧蚀损伤的焦耳热相近，可以

在数值模拟中使用线性化波形代替双指数波形。

1. 2　扩展半径电弧通道数值模型

雷击电弧大小取决于电流波形、压力、密度

等，S. I. Braginskii［16］提出的电弧半径数值模型可

用于雷击过程：

R ( t )= αρ
- 1

6
0 [ I ( t )]

1
3 t

1
2 （4）

式中：R（t）为雷击电弧通道半径，该半径可随时间

进行变化；ρ0 为空气密度；I（t）为瞬时电流；t为时

间。V. Cooray 等［19］提出常数 α=0. 102，并发现代

入 α=0. 102 得到的通道半径公式体现的半径变化

规律比文献［16］提出的原始模型更符合实验结果。

电弧通道会在电流 A 分量的衰减部分持续膨

胀，而式（4）预测随着电流衰减，通道半径会减小。

原始的半径公式［16］无法表示在 A 波形电流衰减期

间雷击通道半径的变化情况。为克服原始模型的

这一缺陷，对雷击半径变化公式进行改进，当 t>tm

时，将式（4）中的 I（t）替换为 Ipeak，改进后的电弧半

径扩展公式为

R ( t )=
ì
í

î

ïïïï

ïïïï

0.097I ( t )
1
3 t

1
2       ( t≤ tm )

0.097Ipeak

1
3 t

1
2        ( t> tm )   

（5）

数值计算得到的电弧半径变化趋势如图 2 所

示，与试验结果［17］对比可以看出式（5）的变化趋势

与实验结果具有良好的一致性，确保了根据式（5）
建立有限元仿真扩展半径电弧加载的有效性。

2　有限元模型

2. 1　材料参数

使用商用软件 ABAQUS 建立复合材料层合

板模型，采用热电单元 DC3D8E 进行雷击烧蚀损

伤分析，建立的有限元模型参数与文献试验参数［2］

保持一致，选择的复合材料层合板材料为 IM600/
133，依据 ASTM D7137M-07 实验标准［20］，层合板

尺 寸 为 150 mm×100 mm，铺 层 方 式 为［45/0/
-45/90］2s，单层厚度 0. 125 mm，共 16 层。IM600/
133 温度相关材料属性如表 1 所示，其中*表示材料

状态为气态。

图 1 线性化波形与双指数波形对比图

Fig. 1　Comparison between linearized waveform and 
double exponential waveform

图 2 电弧半径扩展趋势

Fig. 2　Arc radius expansion trend under different peak currents

表  1　IM600/133 温度相关热性能材料参数［21］

Table 1　Material parameters of IM600/133 temperature-dependent thermal properties［21］

温度/℃

25
500
800

1 000
3 316

3 334*
3 335*
7 000*

比热/
［J·（kg·℃）-1］

1 065
2 100
2 100
2 171
2 500
5 875
5 875
5 875

密度/
［kg·（mm2）-1］

1. 52×10-6

1. 52×10-6

1. 10×10-6

1. 10×10-6

1. 11×10-6

1. 11×10-9

1. 11×10-9

1. 11×10-9

热导率/［W·（mm·K）-1］

纤维方向

0. 008 000
0. 004 390
0. 002 608
0. 001 736
0. 001 736
0. 001 736
0. 000 500
0. 001 015

横向

0. 000 670
0. 000 342
0. 000 180
0. 000 100
0. 000 100
0. 000 100
0. 000 500
0. 001 015

厚度方向

0. 000 670
0. 000 342
0. 000 180
0. 000 100
0. 000 100
0. 000 100
0. 000 500
0. 001 015

电导率/（Ω·mm）-1

纤维方向

35. 97
35. 97
35. 97
35. 97
35. 97
35. 97
0. 20
1. 50

横向

0. 001 145
0. 001 145
0. 001 145
0. 001 145
0. 001 145

2
0. 2
1. 5

厚度方向

1. 79×10-6

1. 79×10-6

1. 79×10-6

1. 79×10-6

1. 79×10-6

1×106

1×106

1×106
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2. 2　电流加载及边界条件设定

为探究不同电流加载方式对 CFRP 损伤的影
响，建立以下四种电流加载方式：1） 5 mm 半径的
圆形区域电流加载在层合板中心；2） 基于改进后
的电弧半径扩展公式实现半径扩展加载；3） 通过
编写用户子程序 DLOAD 实现往复移动电流加载；
4） 电流在往复运动中半径不断扩展，建立扩展半
径移动加载。四种加载方式如图 3 所示。有限元
模型的边界条件与实验条件设置一致，边界条件
设置为：环境温度 25 ℃，上表面和四个侧表面热辐
射系数为 0. 9，下表面热绝缘；下表面和四个侧表
面接地，电势为 0 V。

有限元模型边界条件如图 4 所示。

完整的热电耦合分析流程如图 5 所示。

2. 3　模型有效性验证

IM600/133 与 AS4/3506 具有相似的温度相

关材料属性，J. Lee 等［22］对材料为 AS4/3506 的层

合板进行了数值模拟。为验证有限元模型的有效

性，将 5 mm 固定半径加载仿真结果与文献试验结

果［2］和文献仿真结果［22］进行对比。文献［22］有限

元模型与当前有限元模型得到的电势（EPOT）和

电流密度（ECD）分布如图 6 所示。

（a） 电势分布（本文）

（b） 电势分布（文献［22］）

图 5 热电耦合分析流程

Fig. 5　Thermoelectric coupling analysis process

（a） 恒定半径加载

（b） 半径扩展加载

（c） 移动加载

（d） 扩展移动加载

图 3 加载方式示意图

Fig. 3　Schematic diagram of loading method

图 4 有限元模型边界条件

Fig. 4　Boundary conditions of finite element model
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（c） 电流密度分布（本文）

（d） 电流密度分布（文献［22］）

图 6 40 kA 峰值电流下电势和电流密度仿真结果对比

Fig. 6　Comparison of EPOT and ECD simulation 
results at 40 kA peak current

从 图 6 可 以 看 出 ：两 个 有 限 元 模 型 得 到 的

CFRP 表层电势和电流密度均沿表层纤维方向分

布，由于文献［22］中有限元模型的电流加载区域

和电流波形参数不同于当前有限元模型，文献

［22］得到的电势与电流密度数值均大于当前有限

元模型得到的数值结果。

在高温下，CFRP 首先发生环氧树脂基体损

伤，然后在更高的温度下发生碳纤维损伤。环氧

树脂基体在 300~500 ℃的范围内发生热分解，当

温 度 升 高 至 3 316 ℃ 时 ，碳 纤 维 开 始 升 华 ，在           
3 367 ℃时完全升华，将仿真结果中 300 ℃以上区域

视为烧蚀损伤区域。当前有限元模型与文献［22］
有限元模型得到的 CFRP 表层烧蚀损伤区域分布

如图 7 所示，并与文献［22］的实验结果进行对比。

试验中复合材料表层雷击附着点位置出现严重的

纤维断裂，附着点周围出现基体损伤，烧蚀损伤主

要沿纤维方向扩张，当前有限元模型与文献［22］ 
得到的损伤轮廓相近，损伤区域均沿表层纤维方

向延伸，与实验得到的损伤区域分布保持一致。

（a） 温度分布（5 mm）

（b） 基体损伤［22］

（c） 试验结果［2］

（d） 超声 C 扫描［2］

图 7 40 kA 峰值电流下烧蚀损伤区域对比

Fig. 7　Comparison of ablation damage area under 
40 kA peak current

3　结果与分析

3. 1　不同加载方式对电势场分布影响分析

不同加载方式下复合材料表层电势分布如图

8 所示，可以看出：经历 30 μs 电流加载后，四种加

载方式下的电势场均沿 45°方向分布。在恒定半径

加载、移动加载和扩展移动加载下，层合板表面电

势最高处位于层合板中心；在扩展半径加载下，表

面电势最高处位于初始加载位置两侧且表面电势

高于其他三种加载方式。在扩展半径电流加载过

程中，层合板中心区域始终存在电流加载，导致该

区域温度极高，当温度超过 3 316 ℃时，中心区域碳

纤维会产生碳灰烬，电导率迅速升高，电流被迅速

导走，电势降低，电势最大位置位于层合板中心两

侧而不是中心位置。扩展半径加载方式使电势在

复合材料表面具有更大的面积，施加在复合材料

表面电流总量大于恒定半径电流加载方式加载的

表面电流总量，导致在不断扩展的电弧通道内形
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成更大且分布更广的电势。在移动加载和扩展移

动加载下，由于电流在层合板表面往复运动，高电

势位置会随电流的移动而不断移动，电流的往复

运动最后会移动到层合板中心，因此电势最大位

置仍位于层合板中心位置。

四种加载方式下层合板表面的电势随时间变

化趋势如图 9 所示，可以看出：雷击电流初始附着

时刻，扩展移动加载造成的表面电势最高，恒定半

径加载造成的电势最小；在扩展半径、移动加载、

扩展移动加载下，表面电势在雷击初始附着时刻

达到最高，而在恒定半径加载下，表面电势在雷击

电流附着一段时间后达到最高。经历 30 μs雷击电

流加载后，扩展半径加载造成的表面电势最大，移

动加载造成的表面电势最小。对比不同峰值电流

下，不同加载方式造成的表面电势可以发现：在相

同加载方式下，增大峰值电流可以增大表面电势，

表 面 电 势 大 小 和 分 布 受 峰 值 和 加 载 方 式 双 重

影响。

3. 2　不同加载方式对损伤面积影响分析

施加 30 μs、40 kA峰值电流，在不同加载方式下

的温度场分布结果如图 10 所示，对比图 8 中的电势

分布结果，可以看出：损伤面积扩展趋势与电势分布

保持一致，四种加载方式造成的烧蚀损伤区域均沿

45°方向分布；纤维方向电导率相比于其他方向较

高，当雷击电弧附着在层合板中心时，电流会沿电导

率最大的方向进行传导，导致损伤沿 45°方向扩张。

（a） 恒定半径

（b） 扩展半径

图 9 40 kA 峰值电流下电势随时间变化示意图

Fig. 9　Schematic diagram of potential change with 
time at 40 kA peak current

（a） 恒定半径加载

（b） 扩展半径加载

（c） 移动加载

（d） 扩展移动加载

图 8 40 kA 峰值电流下不同加载方式表面电势分布

Fig. 8　Surface potential distribution of different 
loading methods at 40 kA peak current
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（c） 移动加载

（d） 扩展移动

图 10 40 kA 峰值电流下烧蚀损伤分布

Fig. 10　Ablative damage distribution at 40 kA peak current

40 kA 峰值电流下不同电流加载方式造成的

损伤面积随时间的变化趋势如图 11 所示。

从图 11 可以看出：在雷击电流初始附着时刻，

恒定半径加载造成的损伤面积扩展最快，扩展半

径造成的损伤扩展速度最慢；加载一段时间后，在

恒定半径、移动加载及扩展移动加载下，损伤面积

开始出现近乎无增长的时刻分别为 8、16 和 24 μs；
在恒定半径加载下，当层合板受到极短的雷击作

用后损伤面积就开始呈现近乎无增长的状态，因

此在相同峰值雷击电流作用下该种加载方式造成

的损伤面积最小。由于电弧半径扩展过程中电流

不断加载，扩展半径加载下的损伤半径持续增长，

因此扩展半径加载造成的损伤面积会大于恒定半

径加载。经历 30 μs 雷击电流后，扩展移动加载造

成的损伤面积最大。相对于恒定半径电流加载，

扩展半径加载下雷电流造成的高电势区域随半径

扩展而增大进而造成更大的损伤面积。移动电流

加载过程中加载位置随时间变化进行往复运动，

30 μs 内电弧总移动距离大于 30 μs 内电弧扩展半

径，高电势位置作用区域大于扩展半径电流加载

区域，造成了更大的损伤面积。扩展移动加载耦

合了半径扩展和电流移动双重作用，因此造成的

损伤面积最大。

不同峰值电流下（20、40、60 kA）不同加载方

式造成的损伤面积数值模拟结果如图 12 所示。

从图 12 可以看出：增大峰值电流会导致损伤

面积增加，当峰值电流量增大相同值时，扩展移动

加载损伤面积的增长量最大。40 kA 峰值电流下

损伤面积数值模拟结果与实验结果［2］如图 13 所

示，可以看出：得到的试验材料样本厚度为 2 mm
时，损伤面积约为 1 900 mm2，四种加载方式造成

的 损 伤 面 积 误 差 分 别 为 -36. 7%、-32. 5%、

-20. 7%、-6. 90%，扩展移动加载下的数值模拟

结果与实验相比误差最小。

图 12 不同峰值电流下数值模拟损伤面积对比

Fig. 12　Comparison of damage area in numerical 
simulation under different peak current

图 13 40 kA 峰值电流下不同加载方式造成的损伤面积

Fig. 13　Damage area under different loading 
modes of 40 kA peak current

图 11 40 kA 峰值电流下损伤面积随时间变化

Fig. 11　Variation trend of damage area with 
time under 40 kA peak current
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3. 3　不同加载方式对损伤深度影响分析

40 kA 峰值电流下四种加载方式对 CFRP 层

合板前 10 层造成的损伤面积对比如图 14 所示。

从图 14 可以看出：大面积烧蚀损伤主要出现

在前 5 层，不同加载方式下各层损伤面积随层数变

化的趋势不同。

不同峰值电流下（20、40、60 kA）不同加载方

式 造 成 的 损 伤 深 度 数 值 模 拟 结 果 对 比 如 图 15
所示。

从图 15 可以看出：在相同加载方式下，增大峰

值电流可以显著增加损伤深度；在相同峰值电流

下，扩展半径加载造成的损伤深度大于其他三种

加载方式，移动加载造成的损伤深度最小；在移动

电流加载下，电弧在每个位置的滞留时间很短，极

短时间内电流生成的焦耳热主要集中在层合板的

表面几层，不足以将热量传递到更向下的铺层，因

此移动电流加载方式造成的深度损伤最小；扩展

半径电流加载过程中，层合板中心始终存在大电

流，大电流伴随着大量焦耳热的产生，中心处温度

超过碳纤维升华温度，碳纤维形成碳灰烬，碳灰烬

的电导率要远高于复合材料，导致大电流可以传

导到下一铺层，最终导致损伤深度的增加。扩展

移动加载结合了半径扩展过程和电弧移动过程，

因 此 该 种 加 载 方 式 造 成 的 损 伤 深 度 介 于 二 者

之间。

40 kA 峰值电流下的损伤深度数值模拟结果

和实验结果［2］如图 16 所示。

从图 16 可以看出：实验得到材料样本厚度为

2 mm 时，损伤深度约为 1. 3 mm。四种加载方式造

成损伤深度与实验结果的误差分别为 5. 70%、

15. 30%、-23. 00%、-7. 70%。其中采用恒定半

径电流加载得到的损伤深度与实验结果最为接

近，但损伤面积相差较大。对比四种加载方式造

成的损伤面积和损伤深度误差，扩展移动加载损

伤面积误差最小，损伤深度误差较小，是四种加载

方式中与实际最相符的加载方式。

3. 4　不同加载方式对损伤体积影响分析

不同峰值电流下不同加载方式造成的损伤体

积数值模拟结果如图 17 所示，可以看出：在相同峰

值雷击电流作用下，移动加载造成的大面积损伤

主要集中在复合材料的表面几层且造成的损伤深

度较小，因此移动加载造成的损伤体积小于其他

三种加载方式。在峰值 20 kA 雷击电流作用下，由

于扩展加载比其他加载方式造成了更大的损伤深

度，因此造成的损伤体积更大。增大峰值电流会

造成损伤深度的加深，增大雷击电流至 40、60 kA，

在高峰值电流作用下，扩展移动加载造成了更大

图 14 40 kA峰值电流不同加载方式下损伤面积随铺层变化

Fig. 14　Variation trend of damage area with layers under 
different loading modes of 40 kA peak current

图 15 不同峰值电流下数值模拟损伤深度对比

Fig. 15　Comparison of damage depth in numerical 
simulation under different peak current

图 16 40 kA 峰值电流下不同加载方式下的损伤深度

Fig. 16　Damage depth under different loading 
modes of 40 kA peak current
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的损伤面积和较大的损伤深度，因此造成的损伤

体积更大。

40 kA 峰值电流下的损伤体积数值模拟结果

和实验结果［2］如图 18 所示，可以看出：实验得到的

材 料 样 本 厚 度 为 2 mm 时 ，损 伤 体 积 约 为                
2 500 mm3；四种加载方式造成损伤体积与实验结

果 误 差 分 别 为 -33. 9%、-23. 2%、-39. 6%、

-13. 2%。由于数值模拟中仅考虑了雷击的电热

烧蚀损伤，因此四种加载方式造成的损伤体积数

值模拟结果均小于实验结果，其中采用扩展移动

电流加载得到的损伤体积仿真结果与实验结果最

为接近。综合四种加载方式造成的损伤面积、损

伤深度和损伤体积误差，扩展移动加载下的损伤

面积误差最小，损伤深度误差较小，损伤体积误差

最小，因此扩展移动加载是四种加载方式中最优

的加载方式。为使数值模拟结果更贴合试验结

果，应同时考虑电弧半径扩展和移动的影响。

4　结  论

1） 本文改进了文献［16］提出的电弧半径扩展

公式，建立了适用于雷击电弧通道半径扩展的理

论模型，该模型得到的电弧扩展趋势对比实验得

到的电弧扩展趋势具有良好的一致性。

2） 在恒定半径加载、扩展半径加载、移动加载

和扩展移动加载方式下，扩展移动加载造成的损

伤面积和损伤体积数值模拟结果与实验结果的误

差最小，损伤深度数值模拟结果与实验结果的误

差较小；通过对比数值模拟结果与实验结果误差，

得出扩展移动加载为相对最优的加载方式。

3） 采用有限元模型模拟复合材料雷击烧蚀损

伤时应同时考虑电流扩展和移动的影响。
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