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摘　 要：建立了一种针对低速冲击下碳纤维增强复合材料层合板动态力学响应和损伤扩展的渐进损

伤模型。 该模型应用 Ｈａｓｈｉｎ 和 Ｈｏｕ 失效准则来预测层内损伤（纤维和基体损伤）的萌生；结合等效位

移法的线性退化方案来模拟损伤的发展；采用双线性牵引力－分离法则的内聚区模型来预测层间分层

损伤。 编写了相应的用户材料子程序 ＶＵＭＡＴ，并在有限元软件 ＡＢＡＱＵＳ 中完成了 ２５ Ｊ 能量下复合

材料层合板低速冲击的数值仿真分析。 通过有限元模型预测得到的接触力－时间曲线、接触力－中心

位移曲线、层间分层的损伤分布均与试验结果较好吻合，验证了该模型的有效性。 根据仿真结果，分
析了纤维和基体的损伤情况，讨论了分层损伤的扩展规律。
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　 　 先进复合材料具有比刚度高、比强度高和优秀

的抗疲劳特性等出色性能特点，被广泛地应用于各

个行业之中。 尤其是在航空航天领域中，最新军用

或民用飞机的大多部件都是由复合材料制成的［１］。
这些结构在生产、服役以及维修期间可能会遭受到

各类冲击事件，例如天气突变落下的冰雹、跑道上溅

起的碎石和掉落的维修工具等［２］。 虽然这类低速

冲击可能无法对表面造成可视损伤，但是在复合材

料的内部已经造成了一定程度的基体裂纹或者层间

分层等不可逆的损伤模式，严重降低了其结构强度

和性能，造成了一定程度的安全隐患［３］。 这种目视

勉强可检损伤（ＢＶＩＤ）对复合材料的设计和发展提

出了很大的挑战［４］。 鉴于试验测试的高昂成本以

及无法精准地实时监控 ＢＶＩＤ，数值模拟被认为是一

种很有效的方法，它能在较短的时间内模拟冲击行

为并预测出复合材料内部复杂的破坏机制。 因此，
国内外很多学者使用有限元数值模拟的方法来研究

复合材料层合板在低速冲击载荷作用下的损伤

问题［５⁃１２］。
建立合适的本构模型可以模拟复合材料层合板

的冲击行为。 在众多发展良好的数值模拟技术中，
考虑了损伤起始以及刚度退化过程的渐进损伤模型

（ＰＤＭ）逐渐成为了最适用的一种模拟方案［１０⁃１２］。
拓宏亮等［１０］使用最大应变失效准则与三维 Ｐｕｃｋ 准

则建立了关于复合材料层合板低速冲击的三维数值

模型，得到了四级能量冲击下的损伤和响应规律。
Ｌｉ 等［１１］评估了失效准则和损伤演化方法在低速冲

击下复合材料层合板有限元分析中的适用性。 Ｚｈｏｕ
等［１２］基于三维 Ｈａｓｈｉｎ 失效准则，提出了含有厚度

方向应力的损伤演化模型，并且分析了模型中参数

对预测结果的影响。 通常而言，使用带有评估纤维

与基体在拉伸和压缩载荷作用下失效准则是研究人

员的首要选择。 当损伤开始时，也就是达到失效准

则时，复合材料的受损区域由于微裂纹的扩展而引

起局部刚度的降低，承载能力逐步减弱，此时需要一

个合适的损伤演化模型来模拟受损区域的损伤累积

过程。 一部分学者在刚度矩阵中加入了预定义的常

数来规定刚度退化的过程［７⁃９］。 显然，这种方法只

能用于解决特殊问题，并不适用于一般的情况。 因

此，为了能够预测大多数复合材料的渐进损伤行为，
在损伤演化模型中应用结合材料参数的交互式方法

是一项重要的研究内容。
在复合材料层合板的典型损伤模式中，层合板

间分层是最重要的模式。 共有 ３ 种常用的模拟复合
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材料分层的模型：基于破坏准则的模型、基于断裂力

学的模型和内聚区模型（ＣＺＭ）。 第一种模型将分

层作为失效准则中的一类模式，例如 Ｈｏｕ 提出的三

维失效准则。 虽然这种方法具有良好的数值计算效

率，但是由于不同失效模式之间会相互影响，分层的

失效判据会跟随不同情况而改变。 第二种模型是基

于虚拟裂纹闭合技术 （ ＶＣＣＴ） ［１３］ 发展的。 使用

ＶＣＣＴ 需要预先设置初始裂纹，并且在分层的前端

使用自适应网格重划分技术，在处理三维有限元时

会遇到巨大的计算量，降低了数值计算效率。 值得

一提的是，第三种模型 ＣＺＭ［１４］可以克服前 ２ 个模型

的缺点。 ＣＺＭ 使用基于强度和断裂能量的准则来

预测分层损伤的萌生与扩展，通常采用双线性牵引

力－分离法则来描述单一方向的内聚元的力学

行为。
本文在 ＡＢＡＱＵＳ ／ Ｅｘｐｌｉｃｉｔ 中建立了一种三维

有限元模型用来模拟并分析碳纤维增强复合材料层

合板的低速冲击损伤情况；结合 Ｈａｓｈｉｎ 失效准则和

Ｈｏｕ 失效准则的损伤判据，基于等效位移法的线性

退化方案作为损伤演化模型，在层间插入了零厚度

的内 聚 元， 结 合 双 线 性 牵 引 力 － 分 离 法 则 与

Ｂｅｎｚｅｇｇａｇｈ ａｎｄ Ｋｅｎａｎｅ（Ｂ⁃Ｋ）准则预测了分层损伤

情况，并将此渐进损伤模性编入了用户自定义子程

序（ＶＵＭＡＴ）。 应用了一般接触算法模拟冲击头与

层合板表面的接触问题，同时按照试验施加约束条

件并赋予冲头预定义初速度，与 Ｈｏｎｇｋａｒｎｊａｎａｋｕｌ
等［１５］做的冲击试验结果进行了比较，验证了数值模

型，详细地讨论了复合材料层合板在低速冲击作用

下局部损伤情况。

１　 低速冲击的渐进损伤模型

一般而言，低速冲击对复合材料层合板造成的

损伤可以分为 ２ 大类：①单向板内发生的层内损伤，
包括纤维的拉伸 ／压缩断裂和基体的拉伸 ／压缩破

坏；②２ 个相邻单向板之间发生的层间损伤，也就是

分层破坏。 低速冲击损伤的过程可以通过渐进损伤

模型来描述，包含了连续损伤模型、损伤起始判据和

损伤演化模型。
１．１　 连续损伤模型

因为复合材料结构会积累损伤直至完全破坏，
所以不能应用简单的破坏准则来预测结构的完整

性。 连续损伤模型就是适用于评估这类损伤累积的

破坏模式，其本构方程如（１）式所示

σｉｊ ＝ Ｃ ｉｊｋｌεｋｌ （１）
式中： σｉｊ， εｋｌ 和 Ｃ ｉｊｋｌ（ ｉ， ｊ， ｋ， ｌ ＝ １， ２， ３） 分别代表

工程应力、工程应变和刚度系数；下角标 １，２，３ 分别

指面内纵向，面内横向和面外方向。 对于复合材料

层压板来说，每一层单向板都可被视为横观各向同

性材料，可以用 ５ 个独立常数的本构方程来描述未

受损的单向板。 通过引入不同的损伤变量来规定复

合材料在加载过程中的退化，使用修正的本构方程

来描述其应力应变关系。 含有损伤变量的柔度退化

矩阵 Ｓｄ 如（２）式所示
Ｓｄ ＝

１
ｄｆＥ１１

－
ν２１

Ｅ２２
－
ν３１

Ｅ３３

－
ν１２

Ｅ１１

１
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－
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Ｅ３３

－
ν１３

Ｅ１１
－
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Ｅ２２

１
Ｅ３３

１
ｄｆｄｍＧ１２

１
ｄｆｄｍＧ２３

１
ｄｆｄｍＧ１３

é

ë
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ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
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ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（２）
式中， ｄｆ 和 ｄｍ 分别代表纤维和基体的损伤变量。 由

柔度退化矩阵 Ｓｄ 可以推出刚度退化矩阵 Ｃｄ 如式

（３）所示

Ｃｄ ＝ １
Ω

ｄｆＥ１１（１ － ｄｍν２３ν３２） ｄｆｄｍＥ１１（ν２１ ＋ ν２３ν３１） ｄｆＥ１１（ν３１ ＋ ｄｍν２１ν３２）
ｄｍＥ２２（１ － ｄｆν１３ν３１） ｄｍＥ２２（ν３２ ＋ ｄｆν１２ν３１）

Ｅ３３（１ － ｄｆｄｍν１２ν２１）
ΩｄｆｄｍＧ１２

ΩｄｆｄｍＧ２３

ΩｄｆｄｍＧ１３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù
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（３）

８３
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式中：
ｄｆ ＝ （１ － ｄｆｔ）（１ － ｄｆｃ）
ｄｍ ＝ （１ － ｄｍｔ）（１ － ｄｍｃ）
Ω ＝ １ － ｄｆｄｍν１２ν２１ － ｄｍν２３ν３２ － ｄｆν１３ν３１ －
　 ２ｄｆｄｍν２１ν３２ν１３

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（４）

ｄｆｔ 和 ｄｆｃ 表示纤维拉伸失效的损伤变量与纤维压缩

失效的损伤变量；ｄｍｔ 和 ｄｍｃ 表示基体拉伸失效的损

伤变量与基体压缩失效的损伤变量。
刚度退化矩阵 Ｃｄ 中含有损伤变量使得数值计

算很难收敛。 因此，采用 Ｄｕｖａｕｔ ａｎｄ Ｌｉｏｎｓ［１６］正则化

模型使得刚度退化过程平滑而容易收敛，如（５）式

所示

ｄ̇ν
Ｉ ＝ １

λＩ
（ｄＩ － ｄν

Ｉ ） （５）

式中： ｄν
Ｉ 表示失效模式 Ｉ的正则化损伤变量；符号上

一点表示时间的一阶导数；λ Ｉ 表示失效模式 Ｉ 的黏

性系数。
１．２　 损伤起始判据

采用 Ｈａｓｈｉｎ 失效准则作为纤维损伤的起始判

据，如下所示：
纤维拉伸失效 （σ １１ ≥ ０）

Ｆ ｆｔ ＝
σ１１

ＸＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ α
σ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ α
σ１３

Ｓ１３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １ （６）

　 　 纤维压缩失效 （σ １１ ＜ ０）

Ｆ ｆｃ ＝
σ１１

ＸＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １ （７）

　 　 采用 Ｈｏｕ 失效准则作为基体损伤的起始判据，
如下所示：

基体拉伸失效 （σ ２２ ≥ ０）

Ｆｍｔ ＝
σ２２

ＹＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ２３

Ｓ２３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １ （８）

　 　 基体压缩失效 （σ ２２ ＜ ０）

Ｆｍｃ ＝
１
４

－ σ２２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ＹＣσ２２

４Ｓ２
１２

－
σ２２

ＹＣ

＋
σ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １

（９）
式中： σ ｉｊ（ ｉ，ｊ ＝ １，２，３） 代表各方向的应力；ＸＴ 和 ＸＣ

代表纵向拉伸强度与压缩强度；ＹＴ 和 ＹＣ 代表横向拉

伸强度与压缩强度；Ｓ１２，Ｓ１３ 和 Ｓ２３ 代表纵向和横向的

剪切强度。
１．３　 损伤演化模型

当满足损伤起始判据后，持续地加载会使得刚

度系数降低，结构承载能力逐步减弱，此时需要定义

一个合适的损伤演化模型来模拟受损区域的损伤累

积过程。 在有限元模拟中，材料的损伤会表现出局

部化特性，细化的网格会使得能量消耗减少，这意味

着网格尺寸大小将影响数值结果。 因此，采用

Ｂａžａｎｔ ａｎｄ Ｏｈ［１７］ 研究的裂纹带模型来减少数值结

果对单元尺寸的依赖性，也就是将单元特征长度加

到损伤演化模型的公式中。 每个单元消耗能量可用

（１０）式表示

ＧＩ ＝
１
２
σｆ

ｅｑεｆ
ｅｑ ｌｃ （１０）

式中： ＧＩ 是失效模式 Ｉ 的断裂能，也是材料属性之

一；σ ｆ
ｅｑ 和 ε ｆ

ｅｑ 是失效时等效应力和等效应变；ｌｃ 是单

元特征长度，在本文中使用单元体积的立方根作为

单元特征长度。
失效模式 Ｉ 的损伤变量 ｄＩ 可用（１１）式表示

ｄＩ ＝
δｆ
ｅｑ，Ｉ（δｅｑ，Ｉ － δ０

ｅｑ，Ｉ）
δｅｑ，Ｉ（δｆ

ｅｑ，Ｉ － δ０
ｅｑ，Ｉ）

（１１）

式中

δｆ
ｅｑ，Ｉ ＝

２ＧＩ

σ０
ｅｑ，Ｉ

（１２）

σ０
ｅｑ，Ｉ ＝

σｅｑ，Ｉ

ＦＩ

（１３）

δ０
ｅｑ，Ｉ ＝

δｅｑ，Ｉ

ＦＩ

（１４）

式中： δ ｅｑ，Ｉ 表示失效模式 Ｉ 的等效位移；σ ｅｑ，Ｉ 表示失

效模式 Ｉ 的等效应力；上角标 ０ 和 ｆ 分别表示损伤起

始时刻与最终失效时刻；ＦＩ 表示失效模式 Ｉ 的损伤

起始值。 由（１１） 式可以看出，损伤变量的值取决于

等效位移 δ ｅｑ，Ｉ。
４ 种失效模式的等效位移以及等效应力的计算

方法如下所示：
纤维拉伸失效模式

δｅｑ，ｆｔ ＝ ｌｃ 〈ε１１〉 ２ ＋ αε２
１２ ＋ αε２

１３ （１５）

σｅｑ，ｆｔ ＝
ｌｃ（〈σ１１〉〈ε１１〉 ＋ ασ１２ε１２ ＋ ασ１３ε１３）

δｅｑ，ｆｔ

（１６）
　 　 纤维压缩失效模式

δｅｑ，ｆｃ ＝ ｌｃ〈 － ε１１〉 （１７）

σｅｑ，ｆｃ ＝
ｌｃ〈 － σ１１〉〈 － ε１１〉

δｅｑ，ｆｃ
（１８）

　 　 基体拉伸失效模式

δｅｑ，ｍｔ ＝ ｌｃ 〈ε２２〉 ２ ＋ ε２
１２ ＋ ε２

２３ （１９）

９３
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σｅｑ，ｍｔ ＝
Ｉｃ（〈σ２２〉〈ε２２〉 ＋ σ１２ε１２ ＋ σ２３ε２３）

δｅｑ，ｍｃ
（２０）

　 　 基体压缩失效模式

δｅｑ，ｍｃ ＝ ｌｃ 〈 － ε２２〉 ２ ＋ ε２
１２ （２１）

σｅｑ，ｍｃ ＝
Ｉｃ（〈 － σ２２〉〈 － ε２２〉 ＋ σ１２ε１２）

δｅｑ，ｍｃ
（２２）

式中， 〈〉 为 Ｍａｃａｕｌａｙ 算子。 通过以上公式可以看

出，单元的等效位移和等效应力均与单元特征长度

以及局部应力应变有关。
１．４　 内聚区模型

分层损伤是复合材料层合板的一种典型损伤模

式。 本文将零厚度的内聚单元引入有限元模型，用
来模拟复合材料层合板中相邻层之间的分层损伤。

图 １　 内聚单元的双线性牵引力－分离法则

从图 １ 中可以看出，内聚单元遵循双线性牵引

力－分离法则，其中下角标 ｎ，ｓ，ｔ 分别代表牵引力的

法线方向和面内剪切力的第一、第二方向；上角标 ０
表示单元损伤的初始时刻，ｆ 表示最终失效时刻。 在

牵引力达到峰值之前，内聚元素的初始响应被假设

为线性关系。 如果单元形变完全沿法线方向或者第

一、第二剪切方向，达到 Ａ 点之后，单元将开始产生

损伤。

图 ２　 混合模式加载下的内聚区模型

在实际应用中，复合材料结构不仅仅承受单一

方向的载荷，而是受到多个方向的载荷，也就是混合

模式加载。 图 ２ 是混合模式加载下的内聚区模型，
其中阴影三角形表示内聚单元在混合模式加载下的

响应；２ 个无阴影的三角形分别表示内聚单元沿纯

法线方向的响应和沿纯剪切方向的响应；Ａ 点和 Ｂ
点代表混合模式加载下内聚单元损伤的开始时刻与

完全失效时刻。 因此，采用二次方破坏准则作为分

层损伤起始判据，如下所示

〈 ｔｎ〉
Ｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
〈 ｔｓ〉
Ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
〈 ｔｔ〉
Ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １ （２３）

式中： ｔｎ，ｔｓ 和 ｔｔ 分别为法向牵引力和第一、第二切向

牵引力；Ｎ 和 Ｓ 分别表示法向强度和切向强度。 当

满足起始判据时，复合材料层合板开始分层，引入

Ｂ⁃Ｋ 准则计算混合模式加载下的能量耗散值 ＧＣ ，如
下所示

ＧＣ ＝ ＧＣ
ｎ ＋ （ＧＣ

ｓ － ＧＣ
ｎ ）

ＧＳ

ＧＴ
{ }

η

（２４）

式中： ＧＣ
ｎ 和 ＧＣ

ｓ 分别为沿法线方向的断裂能和沿剪

切方向的断裂能；ＧＳ 为剪切方向的能量耗散值；ＧＴ

为总共的能量耗散值；η 为 Ｂ⁃Ｋ 准则中相关系数，一
般取值为 １．４５。

２　 有限元模型

在 ＡＢＡＱＵＳ 中，建立了 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 碳纤维环

氧树脂基复合材料层合板在低速冲击下的有限元模

型。 该模型为界观尺度模型，将 ＣＦＲＰ 层合板的每

个单向纤维层板作为最小研究单位，并不考虑纤维

取向或纤维编织方式。 使用 ＶＵＭＡＴ 子程序编写相

应的失效准则与损伤演化方法，用来模拟并分析该

层合板在低速冲击下的力学响应以及损伤情况。
２．１　 几何尺寸与边界条件

根 据 Ｈｏｎｇｋａｒｎｊａｎａｋｕｌ［１５］ 的 试 验， 建 立 了

Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 碳纤维环氧树脂基复合材料层合板的

有限元模型，铺层顺序为［０２，４５２，９０２，－４５２］ Ｓ，几何

尺寸为 １５０ ｍｍ×１００ ｍｍ×４ ｍｍ。 使用局部坐标系

定义材料铺层方向。 冲击器为头部直径 １６ ｍｍ 的

半球型圆柱体，质量 ２ ｋｇ，沿 Ｚ 轴方向初始速度

５ ｍ ／ ｓ，得到冲击能量 ２５ Ｊ。 冲击器外表面刚好接触

到层合板上表面，距离为 ０ ｍｍ。 将复合材料层合板

放置在中心镂空 １２５ ｍｍ×７５ ｍｍ 的支座上，并且约

束了层合板 ４ 个角的 Ｚ 轴方向位移，来模拟试验的

边界条件。 图 ３ 展示了 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 碳纤维环氧树

脂基复合材料层合板的低速冲击有限元模型。
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图 ３　 复合材料层合板低速冲击有限元模型

２．２　 单元选择与网格划分

在文献［２１］的试验中，使用 ２ 层同向纤维的层

板是为了增加同一纤维方向的层板厚度，在无损检

测时更容易观测到不同铺层角度层板间的分层损

伤，因而并未记录同向纤维层板间的分层情况。 为

了提高计算效率，本文建立的有限元模型中将相邻

并且纤维方向相同的 ２ 层单向板合并为 １ 个层板。

复合材料层合板的有限元模型可以分为 ２ 个区域：
采用精密网格的冲击区域和采用较为粗糙网格的其

他区域。 采用单元尺寸为 １．２ ｍｍ×０．９ ｍｍ×０．５ ｍｍ
的带有减缩积分的八节点实体单元 Ｃ３Ｄ８Ｒ 对

７２ ｍｍ×３６ ｍｍ 的冲击区域划分网格。 选取松弛刚

度的沙漏控制方法以避免零能量模式。 此外，每层

间插入零厚度的八节点内聚单元 ＣＯＨ３Ｄ８ 以模拟

分层损伤，与相邻的实体单元共享节点来确保位移

的连续性。 采用刚体来模拟冲击器与支座。 总的来

说，本文的复合材料层合板低速冲击有限元模型由

７０ ４４０ 个 Ｃ３Ｄ８Ｒ 单元和 ６１ ６３５ 个 ＣＯＨ３Ｄ８ 单元

组成。
２．３　 接触设置与材料属性

考虑到试验过程中，冲击器在 ２５ Ｊ 的低速冲击

能量下不能完全穿透层合板，因此应用 ＡＢＡＱＵＳ 的

通用接触算法来模拟复杂的接触过程。 设置硬接触

与摩擦因数（０．３），分别描述法向与切向接触属性。
Ｔ７００ＧＣ ／ Ｍ２１ 复合材料参数采用文献［２１］中的数值

模拟参数，其中包括单向板与层间界面的材料参数，
列于表 １。

表 １　 Ｔ７００ＧＣ ／ Ｍ２１ 复合材料参数

单向板

密度 ／
（ｋｇ·ｍ－３）

弹性模量 ／
ＧＰａ

泊松比
强度 ／
ＭＰａ

断裂韧性 ／
（Ｎ·ｍｍ－１）

层间界面

弹性模量 ／
ＧＰａ

强度 ／
ＭＰａ

断裂韧性 ／
（Ｎ·ｍｍ－１）

１ ６００

Ｅ１１ ＝ １３０

Ｅ２２ ＝Ｅ３３ ＝ ７．７

Ｇ１２ ＝Ｇ１３ ＝ ４．８

Ｇ２３ ＝ ３．８

ν２３ ＝ ０．３５；

ν１２ ＝ ν１３ ＝ ０．３３

ＸＴ ＝ ２ ０８０

ＸＣ ＝ １ ２５０

ＹＴ ＝ ６０

ＹＣ ＝ １４０

Ｓ１２ ＝Ｓ１３ ＝Ｓ２３ ＝ １１０

Ｇｆｔ ＝ １３３

Ｇｆｃ ＝ ４０

Ｇｍｔ ＝ ０．６

Ｇｍｃ ＝ ２．１

Ｅ＝ ５ Ｎ＝Ｓ＝ ３０
ＧＣ

ｎ ＝ ０．６

ＧＣ
ｓ ＝ ２．１

３　 数值结果与分析

３．１　 模型验证

为了验证模型的正确性，将数值仿真结果与

Ｈｏｎｇｋａｒｎｊａｎａｋｕｌ［２１］的试验结果进行比较。 对比结

果表明了数值模型预测值与试验测量值吻合良好。
图 ４ 是在 ２５ Ｊ 冲击能量下，试验测量与数值预测得

到的 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 复合材料层合板接触力－时间曲

线。 从图 ４ 中可以看出，在冲击阶段的初期，接触力

－时间曲线呈现出震荡上升的趋势，这可能是由于

图 ４　 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 复合材料层合板接触力－时间曲线

冲击层合板后振动造成的。 随着时间的推移，接触

１４
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力逐渐增大，损伤也逐步积累。 当接触力接近峰值

时，会产生高频率震荡，并且接触力增加的速度也逐

渐缓慢。 峰值过后，冲击器开始反弹，接触力逐渐减

小，直至 ０ 值，也就是冲击器完全离开复合材料层合

板表面。 仿真预测得到接触力的波动过程反映了渐

进损伤模型中不同损伤模式的萌生与扩展，它与试

验记录值吻合较好，除了峰值略低于试验值，需要稍

长一些时间回到 ０ 值。

图 ５　 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 复合材料层合板接触力－中心位移曲线

图 ５ 是 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 复合材料层合板接触力－
时间曲线。 显而易见得是，数值模型预测的最大位

移略大于试验测量的位移。 当冲击速度变为 ０ 值

时，复合材料层合板达到最大中心位移处。 此时，层
合板中心位移远大于层压板的厚度，这是由于层压

板受冲击导致弯曲变形所造成的。 最后，当冲击器

回弹并离开层合板表面时，会在层合板表面留下凹

坑，使得中心位移并没有回到 ０ 值。
表 ２　 冲击响应误差分析

结果
最大接触

力 ／ ｋＮ
冲击持续

时间 ／ ｍｓ
最大中心

位移 ／ ｍｍ
最终中心

位移 ／ ｍｍ
试验 ８．６８ ３．７１ ５．１５ ０．４９
仿真 ８．０１ ４．００ ５．８１ ０．４６
误差 －７．７２％ ７．８２％ １２．８２％ －６．１２％

表 ２ 给出了模型预测的冲击响应与试验数据的

误差分析。 从中可以看出，模型对最大接触力与冲

击持续时间的预测较为准确，误差均在 ７．８％左右；
预测最大中心位移时，仿真结果略大于试验数据，误
差为 １２．８２％；而在预测最终中心位移时，模型表现

得更加良好，误差为 ６．１２％。 考虑到复合材料试验

数据具有一定的分散性，可以认为本文建立的模型

对碳纤维增强复合材料低速冲击响应的预测结果合

理有效。

图 ６　 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 复合材料层合板分层情况

图 ６ 是复合材料层合板通过 Ｃ 扫描与数值模

型预测得到的分层损伤情况。 仿真结果与试验结果

的每层间分层损伤分布基本相似，除了预测损伤面

积略大于 Ｃ 扫描面积。 各层间具体情况将在下节

详细讨论。 综上所述，本文建立的有限元模型与相

应的渐进损伤模型能够较好地预测复合材料层合板

受低速冲击载荷作用下的力学响应与分层情况。
３．２　 损伤分析

低速冲击载荷作用下的复合材料层合板会出现

纤维断裂、基体开裂和分层等典型损伤模式。 尽管

维修人员几乎不能通过肉眼观察出这类损伤，但是

它们对复合材料结构的机械性能有重要的影响。 因

此，损伤分析就显得格外重要。 图 ７ 是预测的

Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 复合材料层合板损伤分布，包括了各

层的纤维拉伸损伤、基体拉伸 ／压缩损伤与分层。 从

图中可以得到，每层板中出现纤维拉伸损伤的单元

很少，基本位于板中央。 从仿真结果中发现并没有

单元发生纤维压缩失效。 随着冲击过程的进展，层
合板中心位置产生了沿冲击方向的位移，纤维与基

体承受拉伸应力，引起拉伸损伤。 在冲头与层合板

的接触区域，少许纤维断裂使得接触力出现震荡，材
料刚度退化程度加大，导致层合板承载能力下降。
基体损伤是低速冲击损伤的主要模式之一。 从图 ７
中可以看出每一层都有大量单元出现了基体拉伸损

伤，尤其是靠近底部两层。 很明显，这 ２ 层的损伤面

积远大于其他层板。 层合板受到冲击产生弯曲变

形，使得底层先满足拉伸失效，并逐渐向受冲击面扩

展。 底层 ０°板的基体拉伸损伤沿纤维方向扩展，其
它层板并无明显扩展规律。 至于基体压缩损伤，靠
近受冲击的上 ２ 层板有明显损伤，其他层板损伤面

积较小，甚至没有单元出现基体压缩破坏。 冲击过

程中，随着冲头与层合板表面的接触，靠近接触面的

层板中基体处于压缩状态，会率先出现压缩损伤，并
沿着纤维方向扩展。 其他层板受弯曲影响，拉伸应

２４
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力处于主导地位，导致基体拉伸损伤面积大于基体 压缩损伤面积。

图 ７　 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１ 复合材料层合板损伤分布

　 　 图 ７ 显示了在 ２５ Ｊ 冲击能量下 Ｔ７００ＣＧ ／ Ｍ２１
复合材料层合板的分层情况。 从图中可以看出，分
层在每个层间都有发生。 分层损伤从每层间中心向

周围扩展，呈不规则形状分布，靠近冲击面的分层面

积略小于背面分层面积。 除了第一层，其余每层的

损伤形状长轴方向与相邻下层板的纤维方向一致。
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预测分层损伤分布取决于单元尺寸和层间界面材料

属性，在数值模型中更改参数会影响预测结果。 从

图 ６ 可以观察出，数值仿真预测的分层面积要比 Ｃ
扫描面积略大。 这说明研究人员使用该数值方法设

计复合材料许用值时会得到更为保守的结果，能够

更好地保证复合材料的安全性。

４　 结　 论

１） 建立了一种适用于碳纤维增强复合材料层

合板的低速冲击的渐进损伤模型。 该模型使用

Ｈａｓｈｉｎ 和 Ｈｏｕ 失效准则作为损伤起始判据，结合等

效位移法的线性退化方案进行刚度折减，采用内聚

区模型来模拟层间损伤情况。 对比试验结果，使用

该模型预测的力学响应与损伤情况吻合较好，验证

了模型的正确性与有效性。
２） 板中央有少量的纤维拉伸损伤，并没有发现

纤维压缩失效；每层单向板，尤其是远离接触面的层

板，受到层合板弯曲变形所产生的拉应力影响，出现

不同程度的基体拉伸失效；冲头在厚度方向上的接

触力使得靠近冲击面的层板出现基体压缩失效。
３） 每个层间都有不同程度的分层损伤，呈不规

则形状分布；远离冲击面的分层面积略大于靠近冲

击面的分层面积；多数分层损伤形状长轴方向与相

邻下层板的纤维方向一致。
４） 给出碳纤维增强复合材料层合板的材料参

数，使用该模型能够分析冲击力学响应，预测层内与

层间的冲击损伤，预期可为研究其他条件的碳纤维

增强复合材料层合板低速冲击问题提供一种数值模

拟方案。
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