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风力机叶片主梁初始损伤状态识别方法研究
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摘要  为了识别含褶皱缺陷的风力机叶片主梁初始损伤临界状态，在流变学理论的基础上建立了疲劳损伤萌生区

域温度场与应力场的定量关系，在已知初始损伤尺寸的条件下推导了初始损伤温度跃变判据，在平面应力假设的条

件下推导了损伤萌生的临界声发射幅值和累积声发射数的函数关系。为了验证红外热像（infrared thermography，
简称 IR）方法识别初始损伤状态的有效性，制作带皱褶的玻璃纤维增强复合（glass fiber reinforced plastic，简称

GFRP） 材料层合板试件进行疲劳拉伸实验，在不同的应力加载条件下同时采集试件的声发射（acoustic emission，简
称 AE）信号和 IR 图。实验结果表明：在损伤萌生时刻，温度判据和声发射累积计数判据的理论值与实测值误差均

未超过 10%，并对比显微照片和 IR 图像证明了初始损伤状态特点，说明 AE 和 IR 对于初始损伤状态识别具有一致

性。该研究为识别 GFRP 材料初始损伤临界状态提供了一种新的测试方法，也为风力机叶片早期健康检测提供了

阈值指标。
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引  言

风力机叶片主梁多为高强度抗疲劳的 GFRP 材

料，但在服役期内维修和更换的频率非常高［1］。以

往研究忽略了叶片制造是成型和成质同时完成的过

程，叶片成型后弥散分布的原生缺陷，在复杂服役条

件下容易引起局部应力集中并逐步演化为初始损

伤［2］。初始损伤是一个重要的临界点，既是材料宏

观性能劣化的起点，也是裂纹萌生的主因，从初始损

伤形成到裂纹萌生是叶片全生命周期中最不确定的

时段，识别初始损伤对风力机叶片状态监测、损伤预

测、修复阈值和失效报警都具有重要的研究价值。

风力机叶片主梁为多组分复合材料，初始损伤

机制呈现不确定性和复杂性，既难定性解释，也难定

量识别［3］。大部分损伤变量不便直接测量，初始损

伤形式多样且随机性强，高速相机或灵敏传感器难

以识别和捕捉初始损伤发生的临界时刻、形貌、位置

和应力值，导致理论和实验研究存在较大误差［4］。

目前，初始损伤状态识别方法主要有：①基于剩余强

度或刚度的渐进损伤有限元模拟方法，因忽略损伤

累积的物理性质，故难以解释模拟与实验结果不一

致［5］；②数理统计方法缺乏理论基础，难以具有普适

性，在开展结构健康监测实际工程时存在一定的偶

然性［6］；③基于能量的断裂力学方法假设裂纹萌生、

扩展表面是光滑连续的，将损伤萌生的能量释放率

与某一临界阈值进行比较来定量识别初始损伤，但

难以精确检测疲劳累积释放能［7⁃8］。

考虑到风力机叶片主梁普遍含有制造缺陷，无

法满足连续性假设条件，流变学理论在断裂力学的

基础上结合连续流变与不连续条件，采用温度场定

义缺陷应力场，利用热波传播机理来量化初始损伤

萌生的动态过程［9］。 IR 是一种非接触、直观的无损

检测技术，已广泛用于裂纹检测和智慧工厂实际工

程中［10］。AE 可反映材料内部塑性变形、微观开裂、

宏观扩展和断裂失效的能量释放现象，表征疲劳循

环中不可逆的损伤累积特征［11⁃12］。本研究制作了带

皱褶缺陷的叶片主梁 GFRP 材料层合板试件，在不

同的应力加载条件下进行疲劳拉伸实验来模拟真实
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服役状态，同时采集 AE 信号和 IR 图，分析临界应力

强度因子与温度场的函数关系，将温度跃变作为初

始损伤的临界阈值，通过温度场来量化临界损伤状

态的程度，并与 AE 信号特征参量进行对比，证明 IR
方法可为复合材料疲劳损伤状态监测等研究提供定

量识别损伤萌生的实验方法和理论阈值。

1 初始损伤温度跃变阈值

根据含缺陷体流变材料破坏理论，叶片主梁在

服役载荷作用下，褶皱缺陷区域的纤维与基体之间

的微观组织发生摩擦引起热能耗散。当褶皱缺陷演

化为初始损伤的临近状态时，可用一个非线性、不可

逆的平衡态来描述。褶皱缺陷形成初始损伤温度场

与应力场的函数关系［9］为

ΔT ( )t
T ( )t

= - ΔδΔF
Δd （1）

其中：负号表示系统的外功；T和 δ分别为缺陷位置

的疲劳温度场和应力场；F为材料的塑性变形；d为

耗散能量密度。

平面温度场函数为

T ( x，y，t ) = Tm( x，y，t ) + T d( x，y，t ) （2）
如式（2）所示，损伤起始前，能量耗散不断累积

但变化不大，表现为材料表面温度不变。当外载荷

作用下形成的温度场 Tm 和缺陷微观组织引起的扰

动温度场 Td之和超过阈值时，缺陷局部会引发温度

跃变，导致位移跃变，从而在损伤起始区域发生

热⁃机耦合循环。因此，风力机叶片主梁褶皱缺陷区

域由外载、塑性变形和热能耗散共同作用，热⁃机耦

合循环引起的温度跃变是识别初始损伤状态的重要

指标。

风力机叶片主梁为单向纤维布层合板，板厚远

小于弦向宽度，且初始损伤变形极其微小，符合基尔

霍夫⁃勒夫假设条件，可近似简化为无穷远处均匀平

面应力作用下的无限中心损伤板。假设损伤发生在

褶皱缺陷的中心区域且在 x轴方向上，坐标原点为

初始损伤的几何中心，初始损伤长度为 2a0，沿初始

损伤延伸方向左右两侧的缺陷集合平均直径分别为

2aleft 和 2aright。在缺陷演化过程中，除了在损伤起始

区形成局部温度场外，还在初始损伤尖端左右两侧

的微缺陷群周围形成温度场，其在 x轴方向上的夹

角分别为 θl和 θr。

扰动温度场 Td（x，y，t）近似为谐波函数，材料表

面定义为复平面。温度分布函数 f（z）表示为

T ( x，y，t ) = Re[ f ( z，t ) ] （3）
其中：f（z，t）的实部表示材料表面的温度场分布。

假设褶皱缺陷演化的温度跃变函数为 γ（x），根

据柯西积分定理，可用场的边界函数表示场中任意

点的值［9］，即

f ( z ) = 1
πi ∫-ak

ak γ ( )ξ
ξ- zk

dξ （4）

其中：zk = e-iθk( )z- z0
k 。

热流密度的表达式为

∫
-al

al γ ( )ξ
ξ- x

dξ+

∑
k= 0
k≠ l

N ∫
-ar

ar

γ ( )ξ Re
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úeiθl

ξeiθk - xeiθl
dξ= πql( )x，t （5）

其中：n= 0，1，⋯，N；| x |< al；l为长度。

设置无量纲坐标 x̄= x ak，ȳ= ξ ak，定义无量纲

温度梯度 γ̄= dγl( )x̄ dx̄。根据式（4）和式（5）得到无

量纲坐标下温度跃变与温度场的函数关系 γ̄ ( x̄ )为

γ̄ ( x̄ ) = 1
π 1 - x̄2

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
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-1

1 1 - ȳ 2
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其中

Qr =

1
π
é

ë

ê
ê
êê
ê
ê∫

-1

1 1 - χ 2

χ- x̄
Re ( eiθl

ar
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（7）
根据热力学理论，在疲劳载荷的作用下系统状

态的变化会耗散能量，引入构造位移函数U（x，t）［9］

U ( x，t ) = μ

2i ( )1 - ϕ

∂
∂x ( u+ iv ) + i τE

2 - ϕ
γ̄ ( x，t )

（8）
其中：u和 v为温度跳变引起的不同方向的位移；τ为

热膨胀系数；φ为泊松比；E为弹性模量。

当初始损伤尺寸为 2a0时求解张开位移，此时温

度跃变引起的位移跃变为
-
U (-x )，热应力强度因子
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KⅠ和KⅡ的关系式为

KⅠ
± - iKⅡ

± = ∓lim x̄→ ±1( 1 - x̄2 ) 1/2
α0

1/2-U ( x̄，t )
（9）

其中：+表示损伤右侧；-表示左侧。

将式（6~8）代入式（9），得到初始损伤临界时刻

的温度跃变与临界应力强度因子KⅠc的关系为

ΔTc =
2 3 ( )1 - ϕ KⅠc

π τE ( )1 + ϕ a0 a0

（10）

其中：KⅠc为叶片主梁材料的固有特性，可通过实验

得到。

参照单向纤维增强聚合物复合材料层间断裂韧

性的标准实验方法 ASTMD5528⁃13，测定KⅠc为

KⅠc = δc πα0
1 - 0.5ς+ 0.37ς 2 - 0.044ς 3

1 - ς
（11）

其 中 ：δc 为 加 载 应 力 水 平 ；ς=2α0/W；W 为 材 料

宽度。

式（10）中，复合材料力学参数与褶皱缺陷的几

何特征直接相关，层间断裂韧性和温升阈值与初始

损伤尺寸有关，因此需测量 2a0 的平均值。可以看

出，当 δc一定时，材料的性质决定了初始强度，计算

∆Tc可识别初始损伤临界状态。

2 初始损伤状态下的 AE参数

压电式 AE 传感器采集的电压信号Ve为

V e = V 0 e-ϱt sin (ωt ) （12）
其中：V0为电压幅值；ω为 AE 信号的角频率。

当经过时间 t*后，电压峰值衰减至电压阈值 Vth

以下，则该段时间的 AE 为

η= ωt * 2π （13）
根据采集要求，t*必须比晶振周期长。因此，阈

值 设 置 范 围 V 0 e-ϱt* ≤ V th ≤ V 0。 取 阈 值 V th =
V 0 e-ϱt*，ϱ为衰减系数，得到 AE 计数 η为

η= ω
2ϱπ

ln V 0

V th
（14）

由式（14）可知，当 V0 升高，则单个采样周期内

的 AE 累积计数 η以对数形式相应增多，而 V0 取决

于缺陷演化过程中释放的应变能G=K2/E。

AE 信 号 的 幅 值 Am 与 应 力 强 度 因 子 K 的 关

系［13］为

Am = 20log

æ

è

ç

ç

ç
çç
ç

ç

ç ga
K

1 - ra
B
Ē

Δa0

V ref

ö

ø

÷

÷

÷
÷÷
÷

÷

÷
（15）

其中：ga为 AE 传导比例系数；ra为应力比；W为材料

宽度；∆a0 为塑性变形增量；Vref为参考电压。

式（15）能够直观地识别初始损伤临界状态。但

是，AE 信号幅值受 ga和 ra的影响，疲劳损伤能量释

放率与强度并不成线性关系。因此，AE 信号幅值

并不适合作为初始损伤的判定标准，需找到更确定

的 AE 信号特征参量。

假设初始损伤为张开模式 Ι，认为试件是承受

无穷远处应力 δc作用的无限大平面，加载视为平面

应力状态。当材料出现小范围屈服时，塑性区体积

很小，不会影响应力场分布，有效损伤比实际缺陷区

域大，其有效区域长度为 c=a0+RD，其中，RD为塑

性区长度。在 x=c处引起的应力强度因子 KⅠ =
δ πc，损伤边界区域为弹性边界，在端点处的应力

是有限的，奇异值为 0，则
KⅠ = K coh = δ πc = δy ( πc )2 ( 2/π ) arccos ( )a/c

（16）
其中：δy为屈服应力。

塑性区中引入初始损伤变量 β与局部应变 ε，δy
和弹性模量 E的关系为

β= 1
2 ln ( εEδy ) （17）

式（16）中，δy根据损伤累积采用加权函数 h ( x )
进行修正，设 δ 'y = h ( x ) δyeβ 并代入式（17），得到损

伤萌生条件为

δ πc = 2 c
π ∫

a

c h ( x ) δyeβ

c2 - x2
dx （18）

加权函数 h（x）为

h ( x )= ( x- a
RD

)1/6 （19）

由于初始损伤为小范围屈服条件，故应变 ε与

裂尖距离 x'= x- a以及塑性区长度 RD 之间存在

函数关系

ε= δy RD
2

E ( x- a )1/2 （20）

根据式（17）~（20），令 x= c- λRD，可得

πδ
2δy

= RD

2c ∫
0

1

( 1 - λ )-( 1/12 ) λ-( 1/2 ) ( 1 - RD

2c λ )-( 1/2 ) dλ

（21）
求解式（21）得到 RD。AE 活动与塑性区变形尺

寸和应力强度因子有关，在小范围屈服条件下，假设

屈服应变和最终拉伸强度应变之间的塑性区体积增

长率与声发射计数成正比，当达到局部屈服时，将
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式（21）的解代入塑性区体积中，得到 AE 累积计数 η

与应力强度因子KⅠ之间的关系为

η= aη K 4
Ⅰ （22）

其中：aη为校正系数，与应变率、温度、材料厚度和微

观结构有关；KⅠ与试件的损伤尺寸、褶皱几何特征

及载荷有关；材料类型、应力状态、温度环境和加载

条件是影响 η的关键因素。

3 实验方法

3.1　试件制备　

大型风力机叶片主梁板铺层厚度从几毫米到几

十毫米不等，其径向与板厚特征尺寸比远大于 10，
符合层合板理论适用条件，可忽略表面形状、沿板厚

的法向挠度、垂直于板面方向应力的变化。试件根

据 1.5 MW 风力机叶片主梁材料制作，采用单轴向

玻璃纤维布 E⁃Glass（EGFW430）及环氧树脂 Swan⁃
cor2511+1A/BS；固化剂采用苯二甲胺；增塑剂采

用邻苯二甲酸二丁脂，按《GB/T 16779 纤维增强塑

料层压板拉伸疲劳实验方法》制备。制作环境温度

为 25 ℃±5 ℃，湿度为 50%~65%，在标准大气压下

通过手工铺层、真空灌注成型，固化温度为 50 ℃，保

持 3 h 后加热至 80 ℃，保持 8 h 后真空压力保持在

0.1 MPa。常温环境下静置 48 h 后，将其切割成

50 mm×250 mm×10 mm 的试件，切割面进行抛光

处理，试件两侧边缘平行度公差小于 0.25 mm。

为了准确模拟主梁褶皱缺陷局部的几何形状：

①清洗钢化玻璃板模具并铺放粘贴 4 层玻璃纤维

布，放置直径为 3 mm 的铜棒，在铜棒上放置 16 层纤

维布；②通过真空泵注入环氧树脂；③用脱模剂卸掉

铜棒，再用数控注塑机将树脂注入铜棒的预留区

域。褶皱缺陷的几何形状如图 1 所示。加载前在试

件两端附加弹性模量较低、厚度为 2 mm 的加强筋，

并在缺陷表面涂上黑色涂层，以提高热反射率，涂覆

面积约为 100 mm×50 mm。图 2 为含有褶皱缺陷

试件的结构示意图。

3.2　实验装置　

实验装置如图 3 所示，采用 MTS810 伺服液压

实验机，FLIR A6650 红外热像仪，美国物理声学公

司 SNAA89 声发射传感器。红外热像仪的热灵

敏度为 20 mK（30 ℃）， 满足初始损伤温度跃变

（0.09 ℃~0.5 ℃）精 度 要 求 ，测 温 范 围 为

-40 ℃~150 ℃，像素分辨率为 640（H）×512（V），

采样频率为 10 Hz。试件与实验机夹具齐平，保持

红外热像镜头与试件平面间距为 30 cm。选取相邻

5 张热像图序列中褶皱缺陷温度场的所有像素点，

采用多项式拟合方法提取各点温度曲线的一阶线

性 项 作 为 平 滑 温 度 。 AE 传 感 器 的 响 应 范 围 为

100 kHz~900 kHz，最 大 灵 敏 度 频 率 为 450 kHz，
PCI⁃2 采集系统的采样频率为 40 MHz。

为保证红外热像仪与 AE 传感器同步采集信

号，自制软件可自动计算塑性变形的能量耗散密

度、最大温升和热扩散系数等参量。当达到同步信

号时，将温度和 AE 信号数据保存到计算机中，每

次实验后要重新校准时间，避免采集 IR 和 AE 信号

图 1　褶皱缺陷的几何形状

Fig.1　Profile of wrinkle defect

图 2　含有褶皱缺陷试件的结构示意图（单位: mm）

Fig.2　Structure schematics of specimen with wrinkle defect 
(unit: mm)

图 3　实验装置

Fig.3　Experimental setup
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时延。静拉伸强度实验采用位移控制，加载速度为

1 mm/min。 拉 伸 疲 劳 实 验 中 主 机 载 荷 容 量 为

±100 kN，疲劳过程加载频率为 10 Hz，应力比 R=
0.1，加载方式为正弦波应力控制加载。正式加载前

需要预加载调整夹具的夹紧力，以确保在加载过程

中不会对试件造成附加损伤。

按照 GB/T 3354-2014 标准对褶皱缺陷试件

进行测试，平均极限拉伸载荷 δU=1 032 MPa。相

同材料在相同载荷条件下的疲劳极限 δc=50%δU，
但考虑褶皱缺陷会削弱材料局部力学性能，且基体

与玻璃纤维的强度存在显著差异，设 δc=200 MPa。

3.3　AE信号采集方法　

表 1 为 GFRP 层合板不同损伤模式的 AE 信号

幅值。当 AE 信号幅值大于 40 dB 时达到初始损伤

状态，此时加载系统自动停止，取下试件在电子显微

镜下观察褶皱缺陷损伤区域的尺寸。

复合材料疲劳损伤出现得非常早，结构刚度下

降、应力重新分布和损伤累积并不明显，给早期损伤

识别带来了困难。图 4 为 AE 信号幅值和初始损伤

的微观图片。如图 4（a）所示，在 δc=200 MPa、ra=
0.1 时，AE 信号幅值低于 40 dB，直到 45 s 高幅值损

伤开始萌生。图 4（b）为 AE 信号幅值临界时刻的初

始损伤微观照片。可见，GFRP 材料在拉伸载荷的

作用下，早期损伤分布散乱，基体和纤维界面间出现

了基体裂纹，有少量的纤维断裂。通过多组实验取

最大初始损伤尺寸 2a0的平均值，代入式（10）~（11）
求解温度跃变阈值∆TIR。

按 照 上 述 方 法 ，在 200 MPa 、500 MPa 和

1 000 MPa 载荷下，测量每组 10 个、共 30 个试件的

a0，不同载荷水平下的温度跃变阈值∆TIR 如表 2 所

示。例如，当 δc=200 MPa，测得 a0=1.2 mm，W=
50 mm，φ=0.3，E=71 GPa，热膨胀系数 τ=4.643×
10-3 mm/mK，则∆TIR= 0.098 ℃。

根据表 1 及显微观察结果判定损伤萌生，记录

损伤萌生时刻的 KⅠ与 AE 累积计数值，10 组试件重

复实验，通过曲线拟合方法求得所有试件的 aη值，并

进行标准差计算，选取最小标准差作为式（22）的校

正系数。分别测量每组 10 个、共 30 个试件的平均初

始损伤经验阈值和拟合系数。表 3 为不同载荷水平

下 AE 信号拟合系数和计数阈值。为避免因加载条

件和试件差异对计算结果的影响，用实验中应力场

和声发射总计数的定量关系进行标定。例如，当

δc=1 000 MPa，实验测得损伤萌生时刻的损伤尺寸

为 0.18 mm，代入式（22），得到 AE 累积计数的阈值

为 180，拟合后的校正系数为 1.267×10-7。

3.4　实验步骤　

叶片主梁 GFRP 材料的初始损伤模式会受到疲

劳加载方式的影响，为此将不同载荷条件下初始损

伤时刻的温度判据与 AE 累积计数判据互为验证。

将 90 个试件平均分为 3 份，再将每份 30 个试件平分

为 3 组，同一加载条件在常温常压下采用 MTS810
液压电磁伺服疲劳实验机测试，并记录应力和位移

数据。通过红外热像仪和 AE 传感器同步监测试件

红外热像灰度图和 AE 信号。实验步骤如下：

1） 第 1 组 取 10 个 试 件 ，以 最 大 应 力 δmax =
200 MPa 进行加载，发出同步采集指令，红外热像仪

和声发射采集系统同时记录数据；

表 1　GFRP层合板不同损伤模式的 AE信号幅值

Tab.1　AE amplitude of GFRP laminate damage model

损伤模式

基体开裂

层间分层

界面脱胶

纤维断裂

AE 信号幅值范围/dB
40~60
60~80
50~70

80~100

图 4　AE 信号幅值和初始损伤的微观图片

Fig.4　AE amplitude and initial damage morphology

表 2　不同载荷水平下的温度跃变阈值

Tab.2　Temperature jump threshold on different loads

δc/MPa
200
500

1 000

温度跃变阈值∆TIR/℃
0.098
0.236
0.472

表 3　不同载荷水平下 AE信号拟合系数和计数阈值

Tab.3　AE fitting coefficient and threshold on different 
loads

δc/ MPa
200
500

1 000

校正系数

2.02×10-5

9.46×10-7

1.267×10 -7

AE 累积计数阈值

46
84

180
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2） 红外热像仪监测并记录褶皱区域的表面温

度，当温升达到临界温度跃变 0.094 ℃时，停止加

载，当前时刻记录为损伤萌生时刻 t IR；

3） 同时记录 t IR 时刻的 AE 信号累积计数，对第

1 组 10 个试件重复实验，并取平均损伤萌生时刻
-
t IR；

4） 第 2 组 10 个试件以相同的实验条件加载，当

AE 累积计数值达到阈值时，停止加载，记录当前时

刻为损伤萌生时刻 tAE，红外热像仪记录∆TAE；

5） 分别计算 t IR、tAE 对应的相对偏差 Et，AE 信

号累积计数 ηAE和 ηIR对应的相对偏差 EAE，临界温度

跃变∆TIR和∆TAE对应的相对偏差 EIR；

6） 第 3 组 10 个试件分别在-t IR 3 和-t IR 2 时刻停

止加载，取下样件进行表面形貌观察，对比同时刻的

显微图片和对应的红外热图，验证损伤萌生的临界

状态温度特征；

7） 分别将加载调整至 500 MPa 和 1 000 MPa，
重复上述步骤，记录 IR 温度场和 AE 累积计数以及

不同载荷条件下步骤 5 的临界状态数据。

4 实验结果与分析

δc=200 MPa 时的实验结果如图 5 所示。当 AE
累积计数值达到阈值对应时刻 tAE=44.9 s，红外热

像仪采集临界温度跃变时刻为 tIR=46.3 s，初始损伤

状态的临界时刻相对偏差为 Et=3.0%。在图 5（a）
中，IR 图的温度跃变为 0.098 6 ℃，而 AE 累积计数

值达到阈值 46 次对应时刻的红外热像温度跃变为  
0.087 ℃，温度的相对偏差为 EIR=8%。图 5（b）中，

ηIR=50，ηAE=46，相对偏差 EAE=8.7%。 AE 累积计

数随时间变化缓慢，到临界初始损伤后骤然上升。

由于缺陷的存在加深了局部应力集中程度，也降低

了材料整体的强度，因此即使在低应力水平下还是

会在 40 s后出现初始损伤。

表 4 为 δc=200 MPa 时 IR 法与 AE 法实验结果

对比。

同样，δc=500 MPa 时，IR 图的温升时间曲线和

AE累积计数时间曲线的实验结果如图 6所示。图 6（a）
中，IR 图在较高应力水平下温度均匀上升，没有明

显变化，温度值难以识别初始损伤状态，这是因为塑

性变形过程的能量耗散不仅有热传导还有熵产，温

度场与应力场无直观的函数关系。图 6（b）中，AE
累积计数在加载开始时缓慢增加，直到达到计数 90
次以上时出现明显转折，比 IR 图更容易明确初始损

伤的临界状态，原因是声发射与微裂纹的能量释放

和塑性变形均成正比，能反映初始损伤状态。

如图 6 所示，根据式（10）、（22）的计算结果，当

平均温度升到 0.236 ℃，或声发射累积计数值达到

84 次时达到初始损伤状态，对应时刻分别为 tAE=
13.9 s，tIR=14.7 s。图 6（a）中，tAE和 tIR时刻的∆TIR=
0.236，∆TAE=0.221 ℃，相对偏差为EIR=6.5%。图6（b）
中 ηIR=90，ηAE=84，相对偏差为 EAE=7.1%。在相

同加载条件下的 IR 和  AE 检测结果如表 5 所示。

在 δc=1 000 MPa 时，IR 图的温升时间曲线和

AE 累积计数时间曲线的实验结果如图 7 所示。可

见：在高应力水平下，温度跃升由快变慢，在 0.5 s 时
刻出现明显变化，易误判为初始损伤状态；AE 累积

计数在加载开始时缓慢增加，直到计数 190 次时出

现明显转折。

图 5　实验结果  (δc=200 MPa)
Fig.5　Test results (δc=200 MPa)

表 4　IR法与 AE法实验结果对比  (δc = 200 MPa)
Tab.4　Comparison of IR and AE test results (δc = 200 MPa)

试件

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10

tIR

46.3
47.5
47.6
48.3
45.9
52.0
44.8
49.3
47.8
43.4

tAE

44.9
43.3
44.0
44.3
50.0
48.0
48.7
45.4
44.3
47.5

Et/
%
3.0
9.7
8.2
9.0
8.2
8.3
8.0
8.6
7.9
8.6

ηIR

50
49
50
50
50
49
50
50
50
49

ηAE

46
46
46
46
46
46
46
46
46
46

EAE/
%
8.7
6.5
8.7
8.7
8.7
6.5
8.7
8.7
8.7
6.5

∆TIR/
℃

0.098
0.098
0.098
0.098
0.098
0.098
0.098
0.098
0.098
0.098

∆TAE/
℃

8.748
8.846
8.813
8.659
8.659
8.612
8.813
8.581
8.821
8.797

EIR/
%
7.8
6.6
7.0
8.9
8.9
9.5
7.0
9.9
6.9
7.2

图 6　实验结果  (δc=500 MPa)
Fig.6　Test results ( δc = 500 MPa)
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当温度跃变达到 0.472 ℃，或声发射累积计数值

达到 180 次时，认为缺陷演化为初始损伤状态。以

试件 1 为例，对应时刻分别为 tAE=3.1 s，tIR=3.4 s。
在 图 8（a）中 ，tAE 和 tIR 时 刻 ∆ TIR=0.472，∆ TAE= 
0.433 ℃，相对偏差 EIR=9.0%。在图 8（b）中，tAE 和

tIR 时刻 ηIR=197，ηAE=180，相对偏差为 EAE=9.4%。

δc = 1 000 MPa 时，IR 法与 AE 法相对偏差如表 6
所示。

对比表 4~6 可知，试件在不同加载条件下，基

于 IR 的初始损伤检测结果与 AE 的偏差均小于

10%。在 1 000 MPa 加载条件下进行疲劳实验。图

8 为试件的红外热像图。如图 8（a）所示，在加载开

始时，整个缺陷区域已经出现了应力集中，在 2.2 s
时，图 8（b）中褶皱部位的应力集中更为明显，在 3.3 s
时，如图 8（c）所示，应力高度集中在褶皱区域中心附近。

由表 6 所示，损伤萌生平均时间为 3.3 s，分别在

时刻-t IR 3 和-t IR 2 停止加载，在 1.1 s 和 2.2 s 时刻取下

试件，观察损伤区域的微观形貌。试件的微观图片

如图 9 所示。

图 9（a）中，试件表面呈现随机分布的“白点”，

还未形成塑性变形区。图 9（b）中，在 2.2 s 时出现了

明显的塑性区。图 9（c）中，在 3.3 s 时出现了基体裂

纹、基体孔洞、基纤界面脱胶以及少量的纤维断裂和

分层，说明温度跃变达 0.472 ℃时已处于初始损伤

状态。比较图 9（c）与图 4（b）发现：在 1 000 MPa 高

应力作用下，初始损伤分布更为密集，更早地出现塑

性区，初始损伤模式不仅包括基体裂纹、纤维断裂和

基纤脱粘等层内损伤，还有分层损伤，这些损伤形式

交织在一起不易识别；在 200 MPa 低应力下，试件出

现基体裂纹和少量纤维失效，但无贯通的基体裂纹

且能量释放率低，因此损伤难以累积。

5 结  论

1） 基于流变力学推导的温度跃变阈值与材料

参量、载荷水平和缺陷形貌有关，采用 IR 法检测温

度跃变阈值，能够同时建立风力机叶片主梁铺层设

表 5　检测结果  (δc = 500 MPa)
Tab.5　Comparison of IR and AE test results (δc = 500 MPa)

试件

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10

tIR

14.7
14.3
14.0
15.1
14.9
15.2
14.7
14.6
15.0
14.9

tAE

13.9
13.5
13.4
14.1
14.1
13.9
13.4
13.7
14.1
13.9

Et/
%
5.8
5.9
4.5
7.1
5.4
8.9
9.8
6.2
6.0
6.7

ηIR

90
92
91
90
90
89
91
89
90
92

ηAE

84
84
84
84
84
84
84
84
84
84

EAE/
%
7.1
9.5
8.3
7.1
7.1
6.0
8.3
6.0
7.1
9.5

∆TIR/
℃

0.236
0.236
0.236
0.236
0.236
0.236
0.236
0.236
0.236
0.236

∆TAE/
℃

0.221
0.222
0.218
0.220
0.217
0.218
0.220
0.221
0.222
0.219

EIR/
%
6.8
6.3
8.3
7.3
8.8
8.3
7.3
6.8
6.3
7.8

表 6　IR法与 AE法相对偏差  (δc = 1 000 MPa)
Tab.6　Relative deviation of IR and AE test results (δc =

1 000 MPa)

试件

序号

1
2
3.
4
5
6
7
8
9
10

tIR

3.4
3.5
3.0
3.2
3.5
3.6
3.4
3.2
3.7
3.1

tAE

3.1
3.2
2.8
3.0
3.2
3.4
3.1
3.0
3.5
2.9

Et/
%
9.7
9.4
7.1
6.7
9.4
5.9
9.7
6.7
5.7
6.9

ηIR

197
191
197
195
196
193
194
195
194
192

ηAE

180
180
180
180
180
180
180
180
180
180

EAE/
%
9.4
6.1
9.4
8.3
8.9
7.2
7.8
8.3
7.8
6.7

∆TIR/
℃

0.472
0.472
0.472
0.472
0.472
0.472
0.472
0.472
0.472
0.472

∆TAE/
℃

0.433
0.443
0.441
0.434
0.433
0.431
0.441
0.429
0.442
0.441

EIR/
%
9.0
6.5
7.0
8.8
8.9
9.5
7.0
9.9
6.9
7.1

图 9　试件的微观图片

Fig.9　Micrographs of specimens

图 8　试件的红外热像图

Fig.8　Infrared thermography of specimens

图 7 实验结果  (δc=1 000 MPa)
Fig.7　Test results (δc = 1 000 MPa)
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计、制造缺陷和服役载荷与初始损伤累积的关联，该

方法可用于风力机叶片的早期损伤识别和评估。

2） 在小范围屈服条件下，假设屈服应变和拉伸

强度应变之间的塑性区体积增长率与 AE 计数成正

比，推导了局部屈服时 AE 累积计数与应力强度因

子的关系，AE 累积计数反映塑性变形的能量释放

水平。

3） 根据褶皱缺陷演化为初始损伤状态的温度

场分布函数，求解了不同应力条件下损伤萌生时刻

的温度跃变，比较了 IR 图像和 AE 信号初始损伤的

临界时刻、AE 信号累积计数、临界温度跃变的相对

偏差，平均偏差均小于 10%，验证了 IR 检测风力机

叶片主梁初始损伤方法的准确性。

4） 观察微观图片发现：在低应力作用下褶皱缺

陷基体裂纹无贯通，有少量纤维失效，能量释放率较

低；在高应力作用下损伤形式复杂，能量耗散呈剧烈

上升态势，温度跃变明显升高，AE 累积计数值随着

应力水平的增大而升高，说明叶片主梁初始损伤状

态与应力水平紧密相关。
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