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[ 摘要 ]   采用基于 Mindlin 一阶剪切理论的连续

壳单元，建立了预测含分层损伤复合材料层板在压缩疲

劳载荷作用下的分层扩展 3D 模型，分析了含穿透分层

复合材料层板在压缩疲劳载荷作用下的分层扩展行为。

利用累积损伤理论，对层板内出现的各种典型损伤进行

相应的刚度折减，并在循环加载过程中对材料性能进行

强度弱化。利用虚裂纹闭合技术（VCCT）计算分层前

缘处的能量释放率，结合混合断裂判据判断分层是否扩

展，进而得到压缩疲劳载荷作用下分层扩展规律。计算

模型通过大型商用有限元软件和自编程序实现。通过

对数值仿真结果和试验结果进行比较，验证了模型的合

理性和准确性。

关键词： 复合材料层合板 分层损伤 能量释放
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[ABSTRACT]   Based on the Mindlin first order 
shear deformation theory, a 3D finite element model for 
simulating progressive delaminaton growth in composite 
laminates with delamination damage under fatigue load 
is performed. Based on damage cumulating theory, the 
strain-based failure criterion with corresponding stiffness 
degradation technology is adopted to the model during fa-
tigue damage. The VCCT technology is used for modeling 
the region between two laminas. The initial and evolution 
of interlaminar damage is decided by mixed mode energy 
released rate failure criterion. And the interfacial damage 
near the interface crack tip and the development of delam-
ination in the component are obtained. The total model is 
implemented by commercial finite element software with 
its user subroutine. A good agreement is obtained between 
numerical analysis and experimental results.
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复合材料层合板因其较高的比强度、比刚度，已被

广泛应用于航空航天领域。复合材料层板在制作和使

用过程中经常会遭受到外部低能量物体的冲击，使其内

部出现分层、纤维断裂、基体开裂等损伤，其中分层损伤

是主要的损伤形式。分层将导致材料承载能力大幅下

降，对压缩性能的影响尤为明显。含分层损伤复合材料

层板结构，在压缩疲劳载荷作用下，随着载荷循环次数

的增加，材料的损伤逐渐累积，材料的刚度和强度等性

能会发生衰退，同时分层损伤会发生扩展，进一步降低

结构的承载能力，严重影响结构的安全使用。因而，开

展含分层损伤复合材料层合板疲劳分层扩展研究，分析

分层损伤扩展机理，揭示分层损伤扩展规律，具有十分

重要的理论意义和工程应用价值。

关于含预置分层复合材料层板疲劳问题，国内外

从试验和理论方面都开展了一些研究。崔志华 [1] 从试

验出发，研究了 DCB、ENF、MMB、TCTT 以及 TCTC 试

样构形对 T300/914、CT300/M10 等材料体系在不同条

件下的层间断裂特性和分层疲劳扩展规律，得到了各

种条件下的分层扩展与刚度降低的直接关系和规律。

Blanco[2]、Soutis[3]、Uda[4] 和 Pelegri 等 [5] 用界面元模型数

值研究了疲劳载荷作用下树脂基复合材料 I 型、 II 型以

及 I/II 混合型的层间开裂试验过程和分层损伤扩展，而

周储伟等 [6] 提出可以描述单调和交变载荷下层合复合

材料混合型的分层损伤三维黏聚力界面损伤模型，得到

了分层裂纹前沿界面局部损伤和结构疲劳分层的发展

规律。而 Bolotin[7]、Freitas[8]、Hallett[9] 和朱炜垚等 [10] 利

用界面元并结合损伤折减 , 研究了复合材料疲劳分层

扩展行为。Wang 等 [11] 则利用虚裂纹闭合技术研究了

压缩疲劳载荷下的分层扩展。上述研究工作主要针对

分层疲劳扩展行为进行研究，对于疲劳分层损伤扩展机

理和扩展规律的研究仍有待深入。

本文建立了一种基于剩余强度、剩余刚度理论层合

复合材料的层间疲劳损伤模型，运用 VCCT（虚裂纹闭

合技术）计算裂纹尖端能量释放率，结合混合断裂判据
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判断分层是否扩展，以此来模拟常幅疲劳压缩载荷作用

下的三维层合复合材料分层损伤扩展行为。该模型能

很好地模拟了含预置分层复合材料在压 - 压疲劳载荷

作用下的分层扩展行为，与试验数据吻合较好。

1  分层扩展判据

分层扩展行为类似于断裂力学中的裂纹扩展行为，

在很多文献中研究含分层损伤层合板的分层扩展行为

均采用断裂力学中的方法，并且采用能量释放率这一断

裂力学准则作为分层扩展准则。分层扩展是一个混合

型断裂问题，必须要精确计算出能量释放率的 3 个分量：

GⅠ、GⅡ和 GⅢ，而能量释放率各个分量的计算精度与分层

前缘处局部应力应变分析精度密切相关，因此必须采用

精细的三维有限元方法进行分析。为了解决不能准确

计算层间应力所带来的问题，同时为了简化分析过程，

本文采用分层损伤混合准则 B-K 准则作为疲劳分层扩

展准则。

分层损伤混合准则即 B-K 准则表达式为

GequvinC          �   （1）

时，裂纹发生扩展，其中 GequvinC 为极限总能量释放率。

    , 

式中，GⅠC、GⅡC、GⅢC 分别为Ⅰ型、Ⅱ型和Ⅲ型能量释放率，

η 为幂因子。B-K 准则为半经验准则，因此 η 值的选取

主要由试验数据拟合得到。

2  能量释放率计算方法

采用虚裂纹闭合技术来计算裂纹尖端每次分层时

的能量释放率，如图 1 所示。

假设分层前缘位于 i1、i2、i3 点所在的截面。由于虚

裂纹闭合长度 Δα 非常小，故可以认为 i'1、i'2 两点闭合后

的内力与 i1、i2 两点间的内力相同，从而分层前缘 i1 节

点处的虚裂纹闭合能量为 

    ,

式中，Δu、Δv、Δw、Δθx、Δθy 为 i'1、i'2 两点间的位移差，

Nx、Ny、Ny、Mx、My 是 i1、i2 两点之间的内力。于是，i1 点

处的能量释放率可以写为

                                                  ， �   （2）

其中

   ，为虚裂纹闭合面积。

3  材料性能退化模型

3.1  材料性能渐降模型

在疲劳载荷作用下，复合材料层合板的损伤是一个

逐渐累积的过程，其材料性能表现为逐渐退化，直至不

能承载，最终发生破坏。本文采用 Yao[12] 等人通过对纤

维增强树脂基复合材料层合板在疲劳载荷作用下的损

伤扩展规律的总结并提出的剩余强度模型，来对材料性

能进行退化。

      ，�  （3）

其中，x = n/N （N为疲劳寿命），α与β为试验确定的参数。

当试验数据缺省时，文献中推荐可以取值 β = 2π/3 以及

α = 0.5β。

3.2  材料性能突降模型

当损伤累积到一定程度，单元会发生相应的失效，

通过对失效单元材料性能的突降来反映其失去相应的

承载能力。当复合材料结构内产生损伤后，局部损伤区

域的应力分布变化剧烈，而应变在损伤前后保持连续，

变化比较平缓，因而采用基于应变形式的 Hashin 失效

判据对单元损伤进行判断。其单层板失效准则包含基

体开裂、基体挤裂、纤维断裂、纤维挤压、基纤剪切 5 种

失效形式，具体表达式如下：

纤维断裂

                        ，�   （4）

纤维挤压

                   ，� （5）

基体开裂

        �  ，           （6）

基体挤裂

�  ，                                           （7）

基纤剪切

               ，� （8）

式中 ,ε11、ε22 和 ε12 分别为单向板纤维方向、垂直纤维方

图1   分层前缘能量释放率计算示意图

Fig.1   Energy release rate at delamination front region
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向和面内剪切的应变；E11、E22 和 G12 分别为单向板纤

维方向、垂直纤维方向和面内剪切的模量； 、 分别

为单向板纤维方向上对应于拉伸、压缩强度的应变；

、 分别是单向板横向对应于拉伸、压缩强度的应变；

为单向板对应于剪切强度的剪切应变。

模型通过对损伤区域单元进行刚度折减来模拟材

料性能的退化。根据不同的损伤形式，引入 Camanho[13]

三维材料性能退化方案，如下所示：

（1）	纤维拉伸：将 E11、G12 折减为原始值的 0.07 倍。

（2）	纤维挤压：将 E11、G12 折减为原始值的 0.14 倍

基体开裂：将 E22、G12 折减为原始值的 0.2 倍。

（3）	基体挤裂：将 E22、G12 折减为原始值的 0.4 倍。

（4）	基纤剪切：将 G12 折减为原始值的 0 倍。

分析过程中，如单元发生几种不同类型的失效时，

则对单元进行重复折减退化。

4  疲劳分层扩展分析流程

由于层板复合材料在疲劳载荷作用下应力随时间

发生变化，如果对每一个疲劳循环以及任一疲劳载荷加

载瞬间都进行应力分析和损伤判断，将花费大量时间。

因此，为了提高计算效率，并有效分析疲劳累积损

伤，对本文中的含初始分层损伤复合材料层板压 - 压疲

劳寿命模型引入如下假设：

（1） 层板在压 - 压疲劳载荷作用下的失效模式与静

压缩载荷作用下相同。

（2） 损伤只与疲劳载荷的最大加载应力有关，损伤

失效仅发生在最大疲劳应力作用时。

（3） 失效单元的材料性能退化遵从突降模型，使用

突降模型退化后的材料性能不再遵循渐降模型。

计算流程图如图 2 所示。

 
5  算例与分析

5.1  算例 1

文献 [1] 中进行了含穿透型预置分层复合材料层

合板的疲劳分层扩展研究试验，层合板两端由试验机夹

持，并且对试验段采取两端简支避免试样的整体屈曲，

试验端层合板尺寸为 60mm×10mm。层板铺层次序为

（02//±45/02/902/902/02/±45/02），共计 16 层，单层厚度为

0.125mm，预置分层位置靠近表面的 02/±45 层间，用双

斜杠“//”表示。疲劳试验采用 R=10 的压 - 压循环载荷，

频率为 5Hz，最大载荷为压缩破坏载荷的 83%，加载方

式为位移加载。材料为 HTA/6376，单层板具体材料参

数如表 1 所示。

含预置分层复合材料层板的试件示意图如图 3 所

示，试件长度为 60mm，宽为 10mm，预置分层长度为

18mm，试件一端为固支，另一端为疲劳压缩加载。本文

有限元分析模拟采用大型商业软件 ABAQUS，所有层板

均采用 3D 连续壳单元。同时为了加快模型收敛速度和

计算效率，根据实际情况，在试件两端不会发生分层的

界面节点用捆绑 tie 连接。混合断裂准则 B-K 中 η 取值

为 1.75。

图 4 为在压 - 压疲劳载荷过程中，数值仿真得到的

不同循环阶段模型典型的两种屈曲形态： （1）仅位于上

子板的分层区发生屈曲的局部屈曲模态： （2）整体屈曲

和和局部屈曲并存，即混合屈曲模态。由于预制分层的

存在，导致模型不发生整体屈曲。这与文献中描述所观

察到的现象一致。

图 5 为模型在压缩疲劳载荷作用下的分层扩展与

疲劳载荷循环的关系曲线，并与文献的试验数据进行了

比较。从图中可以发现，在循环开始时，分层迅速扩展，

分层起始扩展速率很高，随着分层的扩展，分层扩展速

率很快降低至接近于零扩展速率，分层几乎不再继续扩

展。

含预置分层复合材料层板在压缩疲劳载荷作用下

的分层扩展是 I 型、II 型和 III 型的混合型扩展。图 6

 图2   疲劳分层扩展分析流程

Fig.2   Flow chart of fatigue delamination growth analysis

 

开始

建立模型

加载疲劳载荷

应力分析

判断单元损伤

判断最终失效

输出循环寿命

结束

对材料进行
强度折减

增加时间
步长

编写 VUMAT 子程序

N

N

Y

Y

根据单元失效模
式进行退化

表1   HTA/6376材料性能参数

E11/GPa E22 /GPa ν12 G12 /GPa XT /MPa XC /MPa YT /MPaYT /MPa YC /MPa S/MPa GIC /（J·m-2） GIIC /（J·m-2） GIIIC /（J·m-2）

137.00 9.90 0.3 5.20 2090 1600 75 168 26 170 834 834
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为各型能量释放率与分层长度的关系图。从图中可以

看出，总能量释放率随着分层长度的扩展而减小。由于

各型裂纹扩展速率随分层长度的增加而减小，但是速率

并不一致，分层前缘处的张开变形引起的分层剥离过程

直接影响到能量释放率 I 型分量，随着分层的疲劳扩展，

这种剥离效应逐渐降低，导致应变能释放率 I 型分量逐

渐减小；另一方面，分层前缘处的剪切变形决定 II 型能

量释放率的大小，而分层前缘的剪切变形相比剥离变形

而言，受到分层扩展的影响较小，因此，随着分层的疲劳

扩展，能量释放率 II 型分量比 I 型分量变化要小的多，I

型能量释放率比 II 型能量释放率递减速率要小。

图 7 给出了复合材料层合板分层疲劳扩展过程的

数值模拟。图中黑影部分为分层裂纹区域，由于边缘效

应，层板边缘的层间剪应力和正应力比中间区域的要

大，分层首先在边缘萌生，并且沿边缘向中间区域扩展。

数值模拟得到的规律与文献中试验观测到的现象一致。

5.2  算例 2

试验参数来源于文献 [11]，试验件形状如图 3 所示，

其中尺寸 L=100mm，W=25mm，T=2.4mm，预制分层长度

l0 分别为 15mm、20mm、25mm。层板铺层顺序为 ，共计

20 层。建模思路与算例 1 相同，T700/TDE85 材料参数

如表 2。B-K 准则中 η 取值为 1.45。

首先，取预制分层长度 l0 = 20mm，预制分层深度为

h= 0.24mm，即文献 [11] 中 h/T=2/20。加载方式为位移

载荷，模型中最大位移载荷 。模拟结果如

图 8 所示。从图中可以看出，裂纹扩展速率随分层长度

的增加而递减，且递减速率迅速减小，与试验数据吻合

较好。

图 9 给出了不同峰值加载条件下疲劳分层扩展速

率随分层长度之间的关系曲线。最大位移载荷 δmax 分

图4   屈曲模态

Fig.4   Buckle mode

（a）局部屈曲模态

（b） 混合屈曲模态

图6   能量释放率随分层长度变化曲线

Fig.6   Curve of energy release rate change with delamination 
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图7   分层疲劳扩展路径数值模拟

Fig.7   Numerical simulation of fatigue delamination growth path

（a） 2000 循环

（c） 174000 循环

（b） 10000 循环

图3   含分层层板几何模型

Fig.3   Geometry model of composites laminates with delamination
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图5   分层长度随疲劳载荷循环次数变化曲线

Fig.5   Curve of delamination length change with load cycle 
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别为 0.2mm、0.3mm 及 0.4mm。图中显示，在同一分层

长度条件下，峰值载荷越大，分层扩展速率越快。各峰

值载荷条件下分层扩展速率随分层长度增加迅速减小。

图中，当 δmax 依次为 0.2mm、0.3mm、0.4mm 时，分层疲劳

扩展长度依次为 26.5mm、35mm、36.5mm。

图 10 则给出了不同峰值加载条件下分层扩展长度

与疲劳循环数之间的关系曲线。从图中可以看出，分层

长度在起始阶段扩展比较迅速，随后扩展速度逐渐减小

直至不再扩展。计算结果趋势与文献 [11] 中试验观察

现象非常一致。

图 11 为不同初始分层长度下分层疲劳扩展速率

与分层长度的关系图，模型压缩位移载荷幅值均为

，分层位置均为 h/T=2/20。从图中可以看出，

在裂纹起始阶段，初始分层长度越短，扩展速率越大；随

着分层扩展的进行，扩展速率均大幅下降； 图中，当初

始分层长度 l0 依次为 15mm、20mm、25mm 时，最终分层

疲劳扩展长度依次为 27.4mm、35mm、37.2mm，与文献中

数值相比，基本相差不大。

 
6  结论

（1）建立的三维 VCCT 疲劳分层损伤扩展模型，可

以描述常幅载荷下层合复合材料预置分层的混合型扩

展，以及损伤演化规律。

（2）用该模型对含预制分层层合复合材料疲劳分

层扩展进行了模拟，结果表明，随着分层扩展，分层扩展

处各型能量释放率逐步降低。加载初期层合板边界开

始发生分层扩展，随着循环数的增加，分层向内部扩展，

并且分层扩展速率先快后慢至不再扩展。

表2   T700/TDE85材料性能参数

E11/GPa E22/GPa ν12 G12 /GPa XT/MPa XC/MPa YT/MPa YC/MPa S/MPa GIC/（J·m-2） GIIC/（J·m-2） GIIIC/（J·m-2）

138.00 10.16 0.28 5.86 2100 1050 24 132 75 92 269 269

图8   裂纹扩展速率随分层长度变化曲线

Fig.8   Curve of da/dn change with delamination length
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图11   不同初始分层长度下分层扩展速率随分层长度的变化曲线

Fig.11   Curves of da/dn change with delamination length under 

different initial delamination length
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图10   不同峰值载荷作用下分层扩展长度随疲劳循环数的变化曲线

Fig.10   Curves of delamination length change with load cycle 

numbers under different compressive fatigue load
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图9   不同峰值载荷作用下疲劳扩展速率与随分层长度的变化曲线

Fig.9   Curves of da/dn change with delamination length under 

different compressive fatigue load
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于分析模具传压效率和压力分布具有重要指导意义。

 
3  小结

针对热压罐成型工艺过程压力测试问题，建立了预

浸料铺层内纤维和树脂承压、预浸料叠层表面承压等在

线测试方法，通过标定曲线以及验证试验论证了测试系

统的有效性以及适用性。预浸料叠层与模具之间的压

力监测可用于揭示模具传压效率，指导模具设计，而铺

层内纤维与树脂承压测试信息则从本质上揭示铺层内

压力分配规律，指导缺陷控制和工艺优化，提高制件成

型质量。
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（3）模型预测的损伤萌生和最终失效对应的载荷

次数、分层损伤位置、分层损伤扩展规律均与文献中试

验数据吻合。
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