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摘　　　  要：    为研究不同制备工艺和弹击工况对直升机尾传动轴弹击损伤及剩余强度的影响，分别制备了

编织型和缠绕型复合材料尾传动轴，基于轻气炮装置和扭转试验机开展了典型工况下的弹击试验和扭转试

验。研究结果表明：相比于子弹入射角度，子弹偏移量对尾传动轴损伤程度的影响更为显著；从制备工艺的

角度来看，相比于缠绕型尾传动轴，编织型复合材料尾传动轴表现出更优异的抗弹击损伤性能；从失效模式

的角度来看，无损和贯穿式弹击工况下复合材料尾传动轴在扭转试验中的失效模式表现为瞬间断裂，而切边

式弹击工况下复合材料尾传动轴在扭转试验中的失效模式表现为渐进断裂。
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Abstract:   To investigate the effects of different manufacturing processes and impact conditions on
the  impact  damage  and  residual  strength  of  helicopter  tail  drive  shafts， braided  and  filament-wound
composite  tail  drive  shafts  were  fabricated， and  impact  and  torsion  tests  under  typical  conditions  were
conducted using a light gas gun device and a torsion testing machine. The results showed that，compared
with the bullet's incident angle，the bullet's offset had a more significant effect on the damage degree of the
tail  drive  shaft.  From the  perspective  of  manufacturing  processes， the  braided  composite  tail  drive  shaft
exhibited superior impact damage resistance compared with the filament-wound tail drive shaft. From the
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perspective of failure modes，under non-damaging and through-penetration impact conditions， the failure
mode of the composite tail drive shaft in torsion tests was characterized by instantaneous fracture，whereas
under  edge-cutting  impact  conditions， the  failure  mode  in  torsion  tests  was  characterized  by  progressive
fracture.

Keywords:   helicopter tail drive shaft；composite material；impact test；torsion test；
impact-resistant design

尾传动轴是单旋翼带尾桨典型构型直升机尾

传动系统的关键组成部件，其主要通过联接主减

速器输出接口与中、尾减速器输入接口，为尾桨

持续提供动力[1-3]。然而在服役环境中，由于直升

机常处于低空飞行或悬停状态，从机身一直延伸

到尾桨的尾传动轴极易遭受来自地面武器的威

胁[4-6]。弹击后的尾传动轴一旦发生断裂失效，直

接导致尾传动系统的瘫痪，极大威胁直升机安全

飞行能力[7-8]。因此，开展尾传动轴弹击损伤研究，

并为抗弹击设计提供指导，是提升直升机安全性

和可靠性的重要手段[9-11]。

目前，国内外研究人员通过弹击试验及数值

模拟等方法，对直升机尾传动轴弹击损伤开展了

广泛的研究。Manes等[12] 针对直升机铝合金尾传

动轴开展了弹击试验，获得了不同弹击工况下尾

传动轴的损伤形貌，通过将试验结果与有限元模

拟结果进行对比，显示两者具有高度的一致性。

赵思波等[13] 采用数值仿真与试验相结合的方法，

重点分析影响铝合金尾传动轴弹击损伤的因素，

研究结果表明，偏移量和入射角度会对弹击损伤

产生较大影响。为进一步研究尾传动轴转速对弹

击损伤的影响，郭民昕等 [14] 基于 Johnson-Cook本

构模型建立了 12.7 mm口径刚性弹冲击尾传动轴

有限元模型并开展仿真分析，研究结果表明，在

一定子弹速度和尾传动轴转速范围内，静止和转

动两种状态下的尾传动轴损伤规律保持一致。

不同于传统的金属制尾传动轴，具有轻质、

低振动特性的复合材料尾传动轴遭受弹击后有着

更加复杂的失效模式[15-16]。Henry等 [17] 分别制备

了碳纤维增强环氧树脂基及碳纤维增强聚氨酯基

复合材料尾传动轴，通过开展弹击试验评估尾传

动轴抗弹击性能。研究表明，经受同等程度弹击

损伤的碳纤维增强聚氨酯基复合材料尾传动轴的

剩余扭转静强度更高，具有更好的抗弹击性能。

Kumar等 [18] 分别研究了金属和复合材料尾传动

轴在刚度、强度等方面的抗弹击损伤性能，研究

结果表明，遭受弹击损伤后金属和复合材料尾传

动轴均满足损伤容限标准，但复合材料尾传动轴

具有更小的质量。Henry等[19] 利用纤维缠绕工艺

制备了不同厚度的复合材料尾传动轴，并开展弹

击试验和剩余性能扭转试验，结果表明，壁厚大

的复合材料尾传动轴剩余扭转静强度更高，但同

时会增加尾传动轴的质量。Will等 [20] 采用两种

不同铺层顺序的 T800碳纤维缠绕复合材料管进

行冲击试验，研究了铺层顺序对复合材料管冲击

损伤的影响。结果表明，两种缠绕复合材料管具

有不同的弹道极限速度，且受到的冲击损伤程度

也有所不同。Zhou等 [21] 通过试验与数值模拟相

结合的方法研究了不同编织层数对复合材料管冲

击损伤的影响，得出更多的编织层数有助于提高

复合材料管抗冲击性能的结论。上述研究结果表

明，大部分学者针对复合材料尾传动轴仅开展包

含单一制备工艺和单一工况的弹击损伤研究，系

统分析不同制备工艺及弹击工况的复合材料尾传

动轴弹击损伤特性的研究相对匮乏，限制了直升

机尾传动轴抗弹击性能的进一步提升。

本文分别制备了编织型以及缠绕型复合材料

尾传动轴，通过开展典型工况下尾传动轴弹击试

验，从子弹速度衰减值、尾传动轴损伤历程以及

损伤形貌三个角度分析制备工艺和弹击工况对尾

传动轴弹击损伤的影响规律。之后，基于弹击后

的受损尾传动轴进一步开展了扭转试验，从扭转

破坏曲线和极限承载扭矩两个角度分析制备工艺

和弹击工况对尾传动轴失效模式和剩余强度的

影响规律，为直升机尾传动轴抗弹击设计提供

参考。

 1    试验件制备

本文基于二维三轴编织工艺及湿法缠绕工艺

分别制备 T800级编织型以及缠绕型复合材料尾

传动轴[22-24]，并对其开展弹击试验和扭转试验。

其中，尾传动轴所用复合材料采用由江苏恒神股

份有限公司自主研发的国产型 HF40T/EM301碳

纤维增强树脂基复合材料。弹击试验过程中所用
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子弹参考 12.7 mm口径穿甲燃烧弹弹芯结构尺寸，

并采用高强度碳素钢机械加工而成。

[0°/±60°]5

[±14°/±45°/±45°/±14°]s

参照某型直升机尾传动轴尺寸参数，同时考

虑到弹击对尾传动轴仅造成局部损伤以及节约制

备加工成本[10]，本文选取尾传动轴试验件长度为

500 mm，外径为 89 mm。参考 UH60M黑鹰直升

机复合材料尾传动轴[25]，编织型尾传动轴铺层角

度为 ，纤维百分比约为 50%；参考某型

直升机复合材料尾传动轴[4]，缠绕型尾传动轴铺

层角度为 ，纤维百分比

约为 60%，其中，铺层角度为铺层方向与尾传动轴

轴线之间的夹角。图 1给出了这两种复合材料尾

±

传动轴试验件及细观纤维束和树脂结构示意图。

其中编织型复合材料尾传动轴沿轴管厚度方向共

包括 5层，每层由轴向纱和与轴向纱成 60°的斜

向纱编织而成。缠绕型复合材料尾传动轴沿厚度

方向一共包括 16层，每层是与轴向成给定角度的

单向带。单向带在垂直于纤维方向的强度较弱，

易发生破坏；相比于单向带，编织结构面内不同

方向均有承载纤维，不存在明细的强度薄弱方向，同

时纤维交织能够通过“剪刀”机制提高面内剪切承

载能力。此外，编织结构波浪状纤维束能够增加

层间接触面积提高层间剪切强度，并通过纤维“侨
联”效应进一步提高层间断裂韧性。

 
 

第1层
第2层

3层

60°

−60° 0°

[0°/±60°]5

二维三轴编织细观结构

[±14°/±45°/±45°/±14°]s

45°

0°

90°

−14°
−45°

14°

12层

单向带缠绕细观结构

(a) [0°/±60°]5编织型复合材料尾传动轴

(b) [±14°/±45°/±45°/±14°]s缠绕型复合材料尾传动轴

图 1    复合材料尾传动轴试验件及细观结构

Fig. 1    Composite tail drive shaft test specimens and mesoscale structures
 

 2    弹击试验

 2.1   试验方案

本文基于北京东方德兴科技有限公司的二级

轻气炮设备搭建尾传动轴弹击试验系统并开展弹

击试验，弹击试验系统如图 2所示。

D α

在开展弹击试验时，通过调节二级轻气炮气

压大小，使得子弹能按照一定的速度发射[26]，本文

控制子弹入射速度为 500 m/s左右；通过高速摄

像机进行高帧率拍摄，可记录子弹冲击侵彻尾传

动轴历程，并由此计算子弹入射速度及剩余速度；

通过对靶架姿态进行调节，可以设置不同的偏移

量 及入射角度 两种工况参数，工况参数的具体

D定义如图 3所示。根据偏移量 的不同，尾传动

轴的弹击损伤模式包括贯穿损伤和切边损伤两种

典型情况，如图 4所示。本文开展 4种典型工况
 

高速摄像机

二级轻气炮

靶架及试验件
防护装置

子弹收集室

图 2    尾传动轴弹击试验系统图

Fig. 2    Impact test system diagram of tail drive shaft
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下的弹击试验，工况分别为 0°贯穿工况、0°切边

工况、45°贯穿工况和 45°切边工况 [12]。在试验过

程中，为减少实际弹击试验中子弹偏移量和入射

角与预设弹击工况之间的误差，空气炮炮口会尽

可能靠近尾传动轴。根据前期研究经验，相比于

贯穿工况，切边工况的最终损伤情况对偏移量

较为敏感，若 偏小可能发生双弹孔贯穿损伤，若

偏大则可能发生跳弹。在本试验中，通过靶架

姿态位置调整，切边工况下会尽可能保持子弹外

侧与尾传动轴外径平齐入射。

 2.2   试验结果与分析

 2.2.1    子弹速度衰减值分析

本文基于高速摄像机拍摄的弹击前后子弹不

同帧数之间的间距和时间差，计算获得子弹冲击

尾传动轴前后的入射速度和剩余速度，并以子弹

的速度衰减值作为尾传动轴吸能特性的评估指

标。典型工况下尾传动轴弹击前后子弹的速度衰

减值如图 5所示。

由图 5中试验结果可知，对于不同弹击工况

下的复合材料尾传动轴，相比于弹击入射角度，

子弹偏移量对尾传动轴的弹击吸能性能有着更加

显著的影响。当弹击工况为 45°切边时，尾传动

轴受到的损伤最为严重，此时子弹的速度衰减达

到最大；相反，子弹的最小速度衰减值均发生在

造成贯穿损伤的弹击工况下，此时尾传动轴吸收

的能量最少，尾传动轴损伤程度相对较轻。此外，

不同于缠绕轴在 4种典型工况下速度衰减值的明

显起伏，编织轴的速度衰减值在不同工况下仅产

生略微的差异，由此可知由于制备工艺的不同，

缠绕轴的弹击吸能性能相对于编织轴更易受到弹

击工况的影响，缠绕轴在极端工况下更易受到严

重的损伤，因此在针对缠绕型尾传动轴进行抗弹

击设计时应着重提升其在切边弹击工况下的抗冲

击能力。

 2.2.2    弹击损伤历程分析

[0°/±60°]5 [±14°/±60°/±60°/±14°]s

由碳纤维和树脂共同制备的复合材料在冲击后

表现有多样且复杂的损伤模式。通过高速摄像机将

整个弹击试验过程进行记录，并基于拍摄的弹击损

伤历程对复合材料尾传动轴的损伤模式进行分析。

编织型及 缠

绕型复合材料尾传动轴在 4种典型工况下的弹击

损伤历程如图 6和图 7所示。

由图 6和图 7可见，对于编织型和缠绕型复

合材料尾传动轴，在贯穿工况下，子弹均会与尾

传动轴壁面发生两次侵彻过程，在切边工况下，

子弹则会连续侵彻轴壁。由于子弹速度相对较高，

弹击过程中子弹姿态较为稳定，角度均未发生明

显改变。子弹在侵彻尾传动轴过程中，复合材料

在强大的冲击力作用下会由于纤维断裂、基体开

裂、纤维/基体界面脱粘、分层等发生破坏，在弹

孔附近产生碳纤维和树脂混合物碎屑。相比于贯

穿工况，切边工况碎屑的喷射范围更大，编织型

尾传动轴产生的碎屑呈粉末状，而缠绕型尾传动

轴产生的碎屑会含有明显的带状纤维。

 

偏移量D
入
射
角
度
α

图 3    弹击工况参数示意图

Fig. 3    Schematic diagram of impacting condition parameters

 

弹孔 弹孔

(a) 贯穿损伤 (b) 切边损伤

图 4    尾传动轴损伤模式示意图

Fig. 4    Schematic diagram of tail drive shaft damage modes
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图 5    典型工况下尾传动轴弹击前后子弹的速度衰减

Fig. 5    Bullet velocity attenuation before and after tail drive shaft

impact under typical conditions
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 2.2.3    损伤形貌分析

为了更加深入地了解尾传动轴弹击损伤的发

生机制，针对复合材料尾传动轴弹击试验产生的

损伤形貌开展分析，编织型及缠绕型复合材料尾

传动轴在典型弹击工况下产生的损伤形貌如图 8

和图 9所示。

总体而言，编织型复合材料尾传动轴的表面

损伤主要集中在弹孔附近区域，而缠绕型复合材

料尾传动轴由于垂直于纤维方向较低的强度以及

较差的层间性能，在弹孔周围会沿着复合材料铺

 

(a) 0°贯穿工况下编织型复合材料尾传动轴

(b) 0°切边工况下编织型复合材料尾传动轴

(c) 45°贯穿工况下编织型复合材料尾传动轴

(d) 45°切边工况下编织型复合材料尾传动轴

图 6    4种典型工况下编织型复合材料尾传动轴弹击损伤历程

Fig. 6    Impact damage process of braided composite tail drive shaft under four typical conditions

 

(a) 0°贯穿工况下缠绕型复合材料尾传动轴

(b) 0°切边工况下缠绕型复合材料尾传动轴

贯穿工况下缠绕型复合材料尾传动轴

切边工况下缠绕型复合材料尾传动轴
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贯穿工况下缠绕型复合材料尾传动轴

切边工况下缠绕型复合材料尾传动轴

(c) 45°贯穿工况下缠绕型复合材料尾传动轴

(d) 45°切边工况下缠绕型复合材料尾传动轴

图 7    4种典型工况下缠绕型复合材料尾传动轴弹击损伤历程

Fig. 7    Impact damage process of filament-wound composite tail drive shaft under four typical conditions
 

(a) 0°贯穿工况下编织型复合材料尾传动轴

弹击路径视图 入射孔视图

(b) 0°切边工况下编织型复合材料尾传动轴

入射孔视图 出射孔视图

(c) 45°贯穿工况下编织型复合材料尾传动轴

弹击路径视图 入射孔视图

(d) 45°切边工况下编织型复合材料尾传动轴

入射孔视图 出射孔视图

图 8    4种典型工况下编织型复合材料尾传动轴弹击损伤形貌

Fig. 8    Impact damage morphology of braided composite tail drive shaft under four typical conditions
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层方向产生更大范围的分层撕裂损伤。对于编织

型复合材料尾传动轴，贯穿工况形成的两个弹孔，

入射孔明显小于出射孔，其中入射孔和子弹直径

相当，破坏模式主要表现为典型的基体压溃和纤

维剪切断裂；出射孔则表现为分层外翻花瓣状，

破坏模式是典型的局部分层及纤维拉伸断裂。对

于切边工况，弹孔为沿着入射方向的分层外翻形

状，破坏模式与贯穿出射孔类似，表现为典型的

局部分层及纤维拉伸断裂。对于缠绕型复合材料

尾传动轴，贯穿工况，入射孔损伤也明显小于出

射孔，且入射孔尺寸与子弹直径相当，损伤主要

为基体压溃和纤维剪切断裂，同时伴随有局部很

小的纤维撕裂；出射孔处沿铺层方向的纤维分层

撕裂范围较大，同时可以看到整齐的纤维拉伸断

裂缺口。对于切边工况，弹孔附近的沿铺层方向

的分层撕裂区域会更大，同时有沿入射方向的整

齐的纤维拉伸断裂缺口。此外，0°切边工况下，缠

绕型和编织型复合材料尾传动轴沿入射方向的弹

孔长度相当，约为 5.2 cm；45°切边工况下，两种复

合材料尾传动轴沿入射方向的弹孔长度也接近，

约为 5.8 cm。这说明两种轴切边弹击的切深或偏

移量 D较为一致，只是由于缠绕型复合材料垂直

纤维方向较低的力学性能以及较差的层间强度性

能，导致其发生更大范围的分层撕裂。

 

(a) 0°贯穿工况下缠绕型复合材料尾传动轴

弹击路径视图 入射孔视图

(b) 0°切边工况下缠绕型复合材料尾传动轴

入射孔视图 出射孔视图

(c) 45°贯穿工况下缠绕型复合材料尾传动轴

弹击路径视图 入射孔视图

(d) 45°切边工况下缠绕型复合材料尾传动轴

入射孔视图 出射孔视图

图 9    4种典型工况下缠绕型复合材料尾传动轴弹击损伤形貌

Fig. 9    Impact damage morphology of filament-wound composite tail drive shaft under four typical conditions
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 3    扭转试验

 3.1   试验方案

本文基于济南凯恩试验机制造有限公司的扭

转试验机，针对上述典型工况弹击试验后的受损

复合材料尾传动轴以及未进行弹击试验的无损尾

传动轴开展扭转破坏试验。通过获得复合材料尾

传动轴的扭转破坏曲线、损伤形貌以及极限承载

扭矩，探究不同制备工艺和弹击工况对复合材料

尾传动轴剩余性能以及失效模式的影响规律。

尾传动轴扭转试验装置如图 10所示，传动轴

采用分体式法兰与扭转试验机进行连接。为防止

复合材料受损尾传动轴在进行扭转试验时因螺栓

断裂获得不可使用的试验数据，尾传动轴与法兰

盘之间采用 1 300 MPa抗剪型平头钛合金高锁螺

栓和 MJ螺纹六角厚自锁螺母进行固定。扭转试

验加载过程为转角控制，加载速率为 1 （°）/min。
  

图 10    尾传动轴扭转试验装置

Fig. 10    Tail drive shaft torsion test device
 

 3.2   试验结果及分析

 3.2.1    失效模式分析

[0°/±60°]5

[±14°/±45°/±45°/±14°]s

复合材料尾传动轴在承载过程中的失效模式

与其在实际应用中的性能表现联系密切。为分析

不同弹击工况和制备工艺对复合材料尾传动轴失

效模式的影响，在扭转试验中，实时采集尾传动

轴自由端扭角和对应扭矩，并将采样点绘制形成

扭转破坏曲线，通过扭转破坏曲线分析尾传动轴

的破坏历程。其中，典型工况下 编织

型和 缠绕型复合材料受

损尾传动轴的扭转破坏曲线如图 11和图 12所示。

通过实际试验过程的观察以及对上述扭转破

坏曲线的分析，将复合材料尾传动轴在不同工况

下的失效情况分为了 3种。首先是无损工况下的

复合材料尾传动轴，其失效模式主要表现为瞬间

断裂，随着扭矩不断增加至极限，尾传动轴发生

突然炸裂并伴随着剧烈的响声，与此同时扭矩发

生突降，其破坏裂纹从轴端的螺栓连接应力集中

处起始并近似沿 45°方向向轴中段延伸，如图 13
所示。其次是 0°贯穿和 45°贯穿工况下的受损尾

传动轴，其失效模式与无损完整轴类似，均是在

尾传动轴承受载荷达到极限时发生炸裂并伴随着

扭矩的突降，与之不同的是其破坏裂纹起源于弹

击损伤区域，且均从入射孔向两端近似沿 45°方
向延伸，如图 14所示。最后是 0°切边和 45°切边

工况下的受损尾传动轴，其失效模式与前两种有

着明显的区别，主要表现为渐进断裂，即连续式

的裂纹扩展，反映在扭转破坏曲线为承载扭矩呈

现折线式的起伏，在整个破坏过程中只会出现扭

矩的小幅度突降，而每次承载扭矩的小幅度突降

都代表着受损尾传动轴小段的裂纹扩展，受损尾

传动轴会随着裂纹的不断扩展直至完全失效。如

图 15所示，裂纹起始于弹孔尖端，并近似沿 45°方
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[0°/±60°]5图 11    典型工况下 编织型复合材料受损尾传动轴

的扭转破坏曲线
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Fig. 11    Torsional failure curve of damaged tail drive shaft made

of   braided composite under typical conditions
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Fig. 12    Torsional failure curve of damaged tail drive shaft made

of   filament-wound composite under

typical conditions
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向向轴两端扩展。最后注意到，相比于编织型复

合材料尾传动轴典型的 45°方向裂纹扩展，所有

的缠绕型复合材料尾传动轴的裂纹扩展路径与轴

线方向的夹角会略小于 45°，这很可能是受纤维

铺层方向的影响所致。

 

损伤起始

损伤扩展路径

损伤扩展路径

损伤起始

(a) 编织型尾传动轴

(b) 缠绕型尾传动轴

图 13    无损工况下复合材料尾传动轴的扭转破坏形貌

Fig. 13    Torsional failure morphology of undamaged composite

tail drive shafts

 

损伤起始

损伤扩展路径

损伤起始

损伤扩展路径

编织型尾传动轴

(b) 缠绕型尾传动轴

图 14    0°贯穿工况下复合材料尾传动轴的扭转破坏

形貌

Fig. 14    Torsional failure morphology of composite tail drive

shafts under 0° through-penetration condition

 

损伤起始

损伤扩展路径

损伤起始

损伤扩展路径

(a) 编织型尾传动轴

缠绕型尾传动轴

 

损伤起始

损伤扩展路径

损伤起始

损伤扩展路径

(a) 编织型尾传动轴

(b) 缠绕型尾传动轴

图 15    45°切边工况下复合材料尾传动轴的扭转破坏

形貌

Fig. 15    Torsional failure morphology of composite tail drive

shafts under 45° edge-cutting condition
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 3.2.2    极限承载扭矩分析

[0°/±60°]5

[±14°/±45°/±45°/±14°]s

复合材料尾传动轴的极限承载扭矩代表着其

自身的承载能力，直接影响到传动系统的安全性

和可靠性，本文从复合材料尾传动轴的扭转破坏

曲线中提取完整轴和受损轴的极限承载扭矩，对

不同弹击工况下复合材料尾传动轴的损伤程度开

展分析。其中 编织型复合材料尾传动

轴和 缠绕型复合材料尾

传动轴在典型工况下的极限承载扭矩见图 16。
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图 16     缠绕型复合材料尾传动轴和

编织型复合材料尾传动轴在不同弹击工况下的极

限承载扭矩

[±14°/±45°/±45°/±14°]s

[0°/±60°]5

Fig. 16    Ultimate torsional load capacity of

 filament-wound composite tail drive

shaft and   braided composite tail drive shaft under

different impact conditions
 

由图 16中的试验结果可知，针对复合材料尾

传动轴，相对于子弹入射角度，子弹偏移量对受

损尾传动轴剩余强度的影响更为显著。当弹击工

况为 0°贯穿和 45°贯穿时，子弹穿透尾传动轴并

产生两个尺寸相对较小的弹孔，两弹孔的距离相

对较远，此时尾传动轴的损伤程度较小，其剩余

强度相对完整轴有小幅度的下降；当弹击工况为

0°切边和 45°切边时，子弹对尾传动轴造成切边损

伤，产生的弹孔尺寸较大，相对应尾传动轴的损

伤程度较大，其剩余强度相对完整轴也有大幅度

的下降。

另外，如图 16所示，由于缠绕型复合材料尾传

动轴的纤维百分比大于编织型复合材料尾传动轴，

在无损工况下缠绕型复合材料尾传动轴的承载能

力高于编织型复合材料尾传动轴，但在 4种典型

弹击工况下缠绕型复合材料尾传动轴损伤后的承

载能力却又都低于编织型复合材料尾传动轴。因

此，从制备工艺的角度来看，相比于缠绕工艺，采

用编织工艺制备的复合材料尾传动轴表现为更加

优异的抗弹击损伤性能。

 4    结　论

本文通过开展弹击试验及扭转试验对直升机

复合材料尾传动轴在不同制备工艺和弹击工况下

的剩余强度及损伤规律进行研究，得出以下结论：

1）  由典型弹击工况下尾传动轴弹击前后子

弹的速度衰减值和受损尾传动轴的极限承载扭矩

可知，相比于子弹入射角度，子弹偏移量对尾传

动轴损伤程度的影响更为显著，切边式弹击工况

下尾传动轴的损伤程度要明显高于贯穿式弹击工

况下尾传动轴的损伤程度。

2） 由于制备工艺的差别，子弹在侵彻过程中

对编织轴和缠绕轴分别产生爆炸式和撕裂式损伤，

在相同弹击工况下缠绕型复合材料尾传动轴的纤

维束更易沿着缠绕方向撕裂而拔出，导致其表层

的损伤区域相对更大；且由不同工况下尾传动轴

的极限承载扭矩可知，相比于缠绕型复合材料尾

传动轴，编织型复合材料尾传动轴表现为更优异

的抗损伤性能。

3）  由典型工况下受损尾传动轴的扭转试验

可知，无损和贯穿式弹击工况下复合材料尾传动

轴的失效模式主要为瞬间断裂，而切边式弹击工

况下复合材料尾传动轴的失效模式主要为渐进断

裂，即连续式的裂纹扩展。
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