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基于CDM 的复合材料缺口强度三维数值仿真模型
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摘暋要:层合板受载时在缺口尖端出现的沿纤维方向的基体开裂会使缺口钝化,降低缺口带来的应力集中影

响。为了更好地模拟这一现象,建立基于CDM 的三维有限元模型,提出一种可以实现层合板中每层网格不同

排列的建模方法,使网格边缘与每层纤维方向一致;为了实现每层网格不同的排列,在层间建立内聚力接触模

拟分层损伤;对纤维增强复合材料层合板[0/902/0]S 和[0/90/暲45]S 进行开孔拉伸的渐进损伤分析。结果表

明:该模型可以模拟不同材料体系和铺层参数的层合板在拉伸载荷作用下的渐进损伤过程,预测其破坏强度;

通过已知的试验结果对模型进行验证,证明了该方法的正确性且预测精度较高。
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Abstract:Thematrixcrackingalongthefiberdirectionmaytakeplaceatatensileloadneartheholeedge.The

matrixcrackingcanblunttheholeandalleviatethestressconcentration.Inordertoaccuratelysimulatethis

phenomenon,athree灢dimensionalfiniteelementmodelisestablishedbasedonCDM(continuumdamageme灢
chanics).A modelingmethodfordifferentarrangementofgridinlaminateisproposed.Surface灢basedcohesive

contactsisestablishedtosimulatetheinter灢plydelaminationcharacteristic.Simulatetheopen灢holetensiledam灢
ageofcompositelaminateswithstackingsequencesof[0/902/0]Sand[0/90/-45]S.Theresultsindicatethat

theprogressivedamageprocessandultimatetensilestrengthofthecompositelaminateswithdifferentmaterial

systemandlayerparametersattensileloadcanbepredictedbythismodel.Thepredictionaccuracyofthismeth灢
odissatisfactorybycomparisonwithknownexperimentaldatainliteratures.Itisprovedthattheanalysismeth灢
odisvalid.
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0暋引暋言

复合材料结构应用时,经常需要打孔或开口。
缺口的存在破坏了纤维的连续性,改变了结构的传

力路线,致使结构因为局部刚度的突变而在缺口附

近区域产生应力集中,应力集中处的材料损伤会降

低复合材料的结构强度和使用寿命。对于结构设

计者来说,理解这种含缺口的纤维增强复合材料的

力学性能至关重要。
三维有限元模型可预测复合材料层合板层内

和层间不同的损伤模式,可模拟损伤起始、扩展直

至层合板失效的整个过程。但预测结果的好坏取



决于损伤模式的组合与区分、损伤失效判定准则的

选择以及不同模式损伤发生后材料属性的退化

方式。
国内外引用较多的三维渐进失效分析数值建

模方法主要有:
国内,鲁国富等[1]建立了复合材料含孔层合板

的三维有限元模型,模型考虑了剪切非线性,损伤

起始判定采用修正后的 Hashin灢3D 准则,采用弹

性常数直接折减策略对材料属性进行退化;王跃全

等[2]为了模拟含中心圆孔层合板的拉伸失效分析,
建立了三维复合材料层合板渐进损伤非线性分析

模型;李沛城等[3]建立了基于连续介质损伤力学的

三维复合材料层合板模型,并用于复合材料开口层

合板的损伤破坏分析;关志东等[4灢5]建立了复合材

料含开孔层板拉伸和压缩的三维分析模型,采用

Hashin灢Rotem 准则判定失效,失效发生后对相关

材料属性采用瞬间退化的策略,层间插入界面单元

模拟分层损伤并引入 A.Turon等[6]的界面单元网

格尺寸处理技术;唐玉玲等[7]建立了三维模型,对
双边半圆切口、中心开孔和双边 V 型切口三种结

构进行了静态拉伸试验和有限元模拟分析,比较了

不同开孔/切口形式C/C编织型复合材料的破坏行

为;崔海坡等[8]应用三维渐进损伤分析技术,对含孔

复合材料层合板在压缩载荷下的破坏过程进行了分

析;刘魏光等[9]针对具有明显剪切非线性的复合材

料,提出一种考虑剪切非线性影响、能够分析和预测

复合材料层合板极限承载能力的损伤模型。
国外,B.G.Falzon等[10]根据复合材料单层失

效机理,提出了一个三维分析模型,该模型基于连

续损伤力学,采用 Puck理论判定材料损伤起始,
建立了基于能量释放率表达的材料属性退化模型;

S.R.Hallett等[11]研究了含中心圆孔的准各向同

性层合板,测试了改变铺层次序和几何尺寸时,试
件失效强度和失效模式的变化;D.C.Pham 等[12]

建立了渐进失效模型来模拟准各向同性双边开口

层合板,模型采用了材料属性退化和内聚力模型结

合的方法,同时比较了应用 Tsai灢Wu准则、Chris灢
tensen准则、细观力学准则、损伤力学准则、改进

后的损伤力学准则和改进后的Christensen准则等

不同层内失效准则对预测最终失效强度的影响;

B.N.Nguyen[13]应用三维渐进损伤方法分析了复

合材料层合板的破坏过程,失效分析采用了最大应

变准则;K.I.Tserpes等[14]以P.P.Camanho的研

究为基础,在对螺钉接头的失效分析中,提出了拉

伸载荷作用下的三维渐进损伤模型,该模型分别考

虑了纤维断裂、基体开裂和分层,但没有考虑基纤

剪切破坏(脱胶)等失效模式。
本文基于连续介质损伤力学提出一个预测复

合材料缺口强度的三维数值模型,用内聚力接触属

性模拟层间损伤,完成[0/902/0]S 和[0/90/暲45]S

开孔层合板拉伸强度数值分析,并将模拟结果与文

献中的仿真结果和试验结果进行对比。

1暋传统CDM 模型的局限性

为了模拟各损伤模式的起始和演化,国内外已

探究了大量基础本构模型和数值仿真方法,且取得

了丰硕成果。在连续损伤力学(CDM)框架内,对
层间损伤模式进行初步的研究,研究广泛应用于界

面建模技术,例如粘聚区模型和虚拟裂纹闭合技术

(VCCT)[15灢16]。尽管在渐进式损伤建模方面取得

了一些 进 展,但 最 近 的 研 究 表 明,连 续 损 伤 力

学[17灢18]模型在判定包含粘聚区模型模拟的分层失

效时,很难准确地表示出基体开裂与分层之间存在

的相互影响、耦合现象。在 CDM 方法中,用局部

刚度退化的方式模拟裂纹产生,而在现实情况中,
当裂缝起始时,应力传递本不应该穿过裂缝表面。

E.V.Iarve等[19]表示,由于存在虚假的应力转移,
局部应力分布在损伤附近没有准确预测。此外,

K.Song等[20]指出,由于剪切锁死,网格排布会影

响基体裂纹扩展方向,即基体开裂更倾向于沿着网

格边缘或网格对角线方向扩展,如图1所示。

暋暋暋暋(a)正向裂纹网格暋暋 暋暋暋(b)斜向裂纹网格

图1暋网格定向在单向拉伸试件中的作用

Fig.1暋Effectofmeshorientationoncrackpathina

unidirectioncompacttensionfiber灢reinforced

compositelaminaspecimen
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基于均质化建模的特点,模型消除了纤维和基

质之间的区别,传统的CDM 模型难以预测裂纹路

径,无法判别沿纤维方向扩展的裂纹。在采用损伤

定位的CDM 模型中,任何积分点的损伤状态只依

赖于该点的应力场,而不是相邻点的损伤状态。因

此,损伤演化的方向只能由瞬时局部应力分布来决

定。即损伤判据也许可以正确预测局部的裂纹方

向,但是如果在损伤模型中没有恰当地解释材料形

貌,那么在宏观上,裂纹路径就可能会被错误地预

测。CDM 模型的网格依赖性也导致了预测裂纹

路径的困难。在有限元模拟中,损伤倾向于沿网格

边缘或对角线扩展。在研究中观察到的剪切锁死、
虚假应力传递和网格依赖性问题,可以通过将网格

边缘与裂纹方向对准来缓解。J.Wang等[21]实验

观测到基体裂纹平行于纤维方向。因此,为了更准

确地模拟基体裂纹,应使每层网格排布与纤维方向

一致,这就要求各层网格结构需不一样。本文采用

光透法观察玻璃纤维增强树脂基复合材料开孔层

板在拉伸加载过程中的损伤起始及演化(如图2所

示)。配合微距拍摄、光透法等手段重点观测孔边

开裂路径及演化方式。

暋暋暋暋暋(a)[暲45]4S暋暋暋暋暋暋暋(b)[0/90]4S

图2暋试验观测到的沿纤维方向的基体开裂

Fig.2暋Thematrixcrackingalongthefiber

directionobservedbyexperiment

分别划分放射形网格和对齐网格,在应力集中

区域内预测的损伤区域如图3所示,可以看出:两
种网格模型都能预测出与孔边的纵向劈裂,采用放

射形网格预测的峰值负荷明显低于对齐网格预测

的峰值负荷,其原因可能是放射形网格没有准确地

描述复合材料开孔件的应力松弛区;所得结果与排

列的网格表明,孔边沿纤维方向的纵向劈裂对孔的

应力集中有缓解作用。利用放射形网格对描述孔

边缘的应力松弛现象有所欠缺,而对齐网格可以较

好地模拟由应力松弛区与材料拉紧区之间的剪切

力造成的缺口尖端纵向劈裂,也能较好地模拟这一

现象对孔边应力集中的缓解作用。

暋暋 暋(a)放射形网格暋暋暋暋暋暋暋暋(b)对齐网格

图3暋放射形网格和对齐网格

Fig.3暋Aradialmeshandanalignedmesh

2暋三维数值仿真模型

2.1暋有限元仿真分析流程

对于含缺口层合板的失效分析,由于其层内损

伤和层间损伤耦合存在、相互影响,导致其层内和

层间三维应力分析、单元损伤起始判定、单元损伤

演化同时进行;其失效过程可看作是一个准静态加

载下的损伤演化过程,在有限元模拟过程中施加位

移载荷;层内采用三维实体单元建模,层间引入内

聚力接触属性。由此可得本文含缺口复合材料层

合板渐进损伤数值分析流程,如图4所示。

2.2暋层内损伤分析模型

层内的起始破坏准则选用区分失效模式的三

维Puck准则[22],损伤演化准则采用基于能量的线

性退化方式,由 VUMAT用户子程序来预测纤维

拉伸失效(FFT)、纤维压缩失效(FFC)、纤维间拉

伸失效(IFFT)和纤维间压缩失效(IFFC)四种失

效模式。对于纤维断裂损伤,考虑到纤维脆性较

强,在断裂时能量会瞬间释放,本文采用直接折减

策略对复合材料的弹性常数进行退化。对于纤维

间失效的预测,采用 A.Puck基于 Mohr和 Cou灢
lomb理论提出的具有物理含义的纤维间失效准则

判定,该准则认为纤维间失效与否与潜在断裂面上

的应力相关。对于纤维间失效,材料释放能量的过

程相对缓慢,本文采用逐渐卸载模型中的线性软

化[23]模型描述失效后的材料性能。模型认为损伤

起始后,材料的性能服从线性等效应变-软化行

为,且损伤演化速率取决于损伤区域内材料的临界

应变能量释放率。
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图4暋FRP静力加载仿真模型

Fig.4暋FlowchartsimulatingdamageofFRP

2.3暋层间损伤分析模型

在有限元模型中采用内聚力接触(Surface灢
basedCohesiveBehavior)定义层间粘聚区,基于表

面的内聚力接触与内聚力单元的功能相似。再将

粘聚区的本构关系引入到有限元模型中,进而实现

对层间分层损伤萌生和扩展的模拟。粘聚区模型

的本构关系是基于牵引-相对位移(Traction灢Rel灢
ativeDisplacement)关系定义的。

不考虑各轴向耦合效应时,完好层间界面元的

本构关系为
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在判定层间分层萌生的准则中,最常用的准则

是基于应力表达的二次准则,该准则考虑了拉应力

对分层萌生的促进作用,其表达式为
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模型中采用混合模式的B灢K[24]能量释放率准

则预测分层损伤的扩展行为,其表达式如式(3)所
示。当材料的释放率满足损伤扩展准则时,材料完

全失效。

GC =G栺C +(G栻C -G栿C) G栻 +G栿

G栺 +G栻 +G
æ

è
ç

ö

ø
÷

栿

毲

(3)
在 ABAQUS/Explicit显示求解中,内聚力接

触可以被定义为通用接触(GeneralContact),是一

种面之间的相互作用。内聚力接触基于牵引-分

离(Traction灢Separation)模型(如表1所示),为模

拟厚度可以忽略的粘性连接提供了一种简便的方

法。为了避免过度约束,必须采用单纯主从算法。
内聚力接触所遵循的函数、准则与内聚力单元基本

相同,但两者对牵引和分离的解释不同。
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表1暋牵引-分离模型

Table1暋Traction灢separationmodel

层间作用方式 内聚力单元 内聚力接触

分暋离 名义应变毰内聚力层顶、底部间=
相对位移毮
初始厚度To

接触分离毮

牵暋引 名义应力氁 接触应力t=
接触力F

在每个接触点当前区域A

暋暋在内聚力接触的定义中,损伤是作为连接相互

作用的一部分来指定的。对于基于面的内聚力行

为,采用粘性刚度退化来描述损伤演化,与之对应

的内聚力单元,采用材料刚度退化来描述损伤演化

行为。内聚力接触是一种接触属性,而不是材料属

性。内聚力接触的定义过程很简单,使用接触的相

互作用和内聚力相互作用属性,约束加载于从属节

点上。对于粘结界面,厚度可以忽略不计,只允许

一种失效形式。内聚力接触行为结合默认的粘性

刚度属性,对稳定时间增量影响很小。

3暋算暋例

应用 ABAQUS建立了 AS4/3502Gr/Ep纤维

增强复合材料层合板[/0/902/0]S、[0/90/暲45]S

的三维有限元模型,模拟其开孔拉伸的破坏。该模

型采用 ABAQUS显式分析算法,自编 VUMAT
子程序,加载速度足够小使得模型中的动能可以忽

略不计。对于 AS4/3502Gr/Ep纤维增强复合材

料层合板,其性能参数及内聚力接触的材料参数分

别如表2~表3所示[25]。由于该材料的对称性,每
一种层合板只模拟四层。

表2暋AS4/3502Gr/Ep复合材料的性能参数

Table2暋Materialpropertiesoftheunidirectional

AS4/3502Gr/Eplaminate

参暋暋数 数暋值

纵向弹性模量E1/GPa 143.900
横向弹性模量E2=E3/GPa 11.860
剪切模量G12=G13/GPa 6.688

剪切模量G23/GPa 3.800
泊松比毺12=毺13 0.326

泊松比毺23 0.540
纵向抗拉强度Xt/MPa 1861.7
纵向抗压强度Xc/MPa 1482.4
横向抗拉强度Yt/MPa 51.7
横向抗压强度Yc/MPa 206.9
剪切强度S12=S13/MPa 64.8

剪切强度S23/MPa 12.0
法向抗拉强度Zt/MPa 51.7
法向抗压强度Zc/MPa 206.9

表3暋AS4/3502Gr/Ep内聚力接触的材料参数

Table3暋MaterialpropertiesoftheAS4/3502Gr/Ep
cohesivebehavior

参暋暋数 数值

法向强度N/MPa 50

剪切强度S=T/MPa 40

法向断裂韧性Gn/(kJ·m-2) 0.3

剪切断裂韧性Gs=Gt/(kJ·m-2) 0.9

暋暋模型为矩形,长80mm,宽30mm,每一层厚

度0.125mm。层合板正中心开圆孔,圆孔半径

4.5mm。暋
在有限元模型中,每一层均采用三维实体单元

(C3D8R)。且每层采用不同方向的网格(如图5所

示),使网格边缘与纤维方向平行。同时用内聚力

接触来模拟层间的分层损伤。

暋暋暋暋暋(a)45曘层暋暋暋暋暋暋暋暋(b)-45曘层

暋暋暋暋暋(c)90曘层暋暋暋暋暋暋暋暋(d)0曘层

图5暋复合材料层合板有限元模型各层的网格

Fig.5暋Finiteelementmeshforeachlayerof

compositelaminates

3.1暋[0/902/0]S 模拟结果

本文数值模型模拟[0/902/0]S 层合板的载荷

-位移曲线如图6所示,可以看出:有限元模拟的

最终失效应力为399.9MPa。试验所得的最终失

效应力为441.6MPa[25],本结果与试验值的误差

为9.4%;文献 [25]最终失效应力的计算值为

486.0MPa,与试验值的误差为10.2%,故可以认

为本文模拟取得了较好的结果。
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图6暋[0/902/0]S 铺层的载荷-位移曲线

Fig.6暋Stress灢displacementcurveof[0/902/0]Slaminates

[0/902/0]S 的损伤演化过程如图7所示。

暋暋暋暋(a1)90曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋暋(a2)0曘(FFT)

(a)损伤起始

暋暋暋暋(b1)90曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋暋(b2)0曘(FFT)

(b)损伤扩展

暋暋暋暋(c1)90曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋暋(c2)0曘(FFT)

(c)最终失效

图7暋[0/902/0]S含中心圆孔层合板拉伸载荷下损伤演化过程

Fig.7暋Processofdamageevolutionundertensile

loadof[0/902/0]Snotchedlaminates

从图7可以看出:损伤首先出现在90曘层,为纤

维间损伤,之后损伤扩展,载荷加至大约93%失效

载荷时,0曘层出现纤维断裂,并沿垂直于载荷的方

向扩展至自由边界,层合板整体发生破坏,90曘层发

生大面积纤维间损伤。

本文数值模型模拟得到层合板的破坏模式如

图8(a)所示,试验所得相同铺层层合板的破坏模

式如图8(b)所示,对比二者,可以看出:数值模拟

与试验结果较为相符,表明模型可以较准确地模拟

层合板的破坏模式。

暋暋暋(a)数值模拟结果暋暋暋暋 暋(b)试验观察到的结果

图8暋[0/902/0]S 层合板破坏模式

Fig.8暋Failuremodeof[0/902/0]Slaminates

3.2暋[0/90/暲45]S 模拟结果

本文数值模型模拟[0/90/暲45]S 层合板的载

荷-位移曲线如图9所示,可以看出:有限元模拟

的最终失效应力为296.5MPa。试验所得的最终

失效应力为325.9MPa[25],本文结果与试验值的

误差为9.0%;文献[25]最终失效应力的计算值为

370.1MPa,与试验值的误差为13.56%,故可以

认为本文模拟取得了较好的结果。

图9暋[0/90/暲45]S 铺层的载荷-位移曲线

Fig.9暋Stress灢displacementcurveof
[0/90/暲45]slaminates

[0/90/暲45]S 的损伤演化过程如图10所示。
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暋暋暋暋暋暋暋(a1)90曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(a2)45曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(a3)-45曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(a4)0曘(FFT)

(a)损伤起始

暋暋暋暋暋暋暋(b1)90曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(b2)45曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(b3)-45曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(b4)0曘(FFT)

(b)损伤扩展

暋暋暋暋暋暋暋(c1)90曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(c2)45曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(c3)-45曘(IFFT)暋暋暋暋暋暋(c4)0曘(FFT)

(c)最终失效

图10暋[0/90/暲45]S含中心圆孔层合板拉伸载荷下损伤演化过程

Fig.10暋Processofdamageevolutionundertensileloadof[0/90/暲45]Snotchedlaminates

暋暋从图10可以看出:损伤首先出现在90曘层和

暲45曘层孔边,为纤维间破坏,之后0曘层出现纤维断

裂,加至大约95%失效载荷时,45曘层开始出现纤

维断裂,0曘层纤维断裂逐渐扩展至自由边界,层合

板整体破坏。

4暋结暋论

(1)探讨了传统 CDM 模型的局限性,比较了

放射形网格和对齐网格对同一模型的数值模拟结

果。对齐的网格可以更好地描述复合材料的破坏

模式,也能较好地模拟孔边应力集中的缓解现象。
(2)为了更好地反映复合材料的力学特性,并

实现层合板每一层中划分沿纤维方向的网格,在层

间引入内聚力接触。内聚力接触属性可以较好地

模拟复合材料分层损伤;该模型可以预测不同材料

体系和铺层参数的层合板在拉伸载荷作用下的损

伤破坏过程及失效载荷。
(3)自编 VUMAT 子程序,应用区分纤维失

效和纤维间失效的 PUCK 准则,建立三维渐进损

伤分析模型,可以较准确地模拟含孔复合材料层合

板在拉伸载荷作用下的逐渐破坏,且该方法的预测

精度较高。
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