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摘 要:针对复合材料层合板失效分析,基于经典层合板理论与一阶剪切变形理论,通过层合

板等效刚 度 以 及 各 单 层 板 的 应 力 应 变 建 立 了 一 种 并 行 多 尺 度 方 法,并 基 于 此 方 法 采 用

FORTRAN语言编写了子程序,通过与试验结果以及有限元分析 (FiniteElementAnalysis,

FEA)软件内嵌的复合材料失效模型进行对比,证实了并行多尺度方法的可行性,实现了对复

合材料层合板在多种工况情况下的渐进损伤分析。
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Abstract:Forthefailureanalysisofcompositelaminates,thispaperestablishesaparallelmulti-
scalemethodbasedonclassicallaminatetheorybyequivalentstiffnessofthelaminateandstress-
strainofeachsinglelayerplate.Basedonthismethod,asubroutineiswritteninFORTRANlan-
guage.Bycomparingwithexperimentalresultsandthecompositematerialfailuremodelembedded
inFiniteElementAnalysis (FEA)software,thefeasibilityoftheparallelmultiscalemethodis
verified,andtheprogressivedamageanalysisofcompositelaminatesundervariousworkingcondi-
tionsisrealized.
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0 引言

连续纤维增强树脂基复合材料是以树脂聚合

物为基体、连续纤维等为增强材料,通过复合工

艺制备而成的高性能材料,具有高比强度、高比

刚度和耐腐蚀等诸多优点[1],广泛应用于C929宽

体客机、长江系列涡扇发动机以及新一代运载火

箭等国产重大装备[2]。
对于纤维增强复合材料的损伤分析,由于试

验成本较高,业内广泛使用有限元对试验进行模

拟仿真,并且通过渐进损伤模型预测复合材料结

构的失效过程[3]。现有有限元软件的内置损伤材料

模型 多 数 基 于 二 维 层 合 板 理 论,有 限 元 分 析

(FiniteElementAnalysis,FEA)软件中虽然内嵌

三维正交各向异性模型,但仍然缺乏三维失效判

据[4],这导致当使用内嵌Hashin、LaRC03等失效

判据进行失效判断或通过用户自定义子程序引入

其他失效判据时,常需要针对层合板每一层分别
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建立单层模型[5-6]。这种较为精细的模型计算效率

低,计算时间长,为此,Chou等[7]提出一种关于

复合材料层合板的三维等效弹性常数计算方法,
通过各单层板的属性可计算出层合板的三维等效

弹性常数,从而显著提高复合材料层合板,特别

是厚板问题的计算效率,但Chou等仅是通过该方

法对一简单的层合板问题进行研究,得出各层对应

的应力、应变场,仍未解决层合板的失效问题。在

此方法基础上,Bogetti等[8]针对厚板的失效问题,
在多尺度计算方法中加入损伤准则,并基于FOR-
TRAN语 言 编 写 有 限 元 子 程 序 求 解 厚 板 问 题;

Staniszewski等[9]在Bogetti的工作基础上增加了材

料的非线性,完善了材料的响应。上述两种针对厚

板的多尺度损伤计算方法,需要在计算过程中不断

获取单元的信息,包括材料以及铺层信息,这种读

取会造成计算效率的降低,贾利勇等[4]基于上述研

究成果针对厚板问题提出了一种新的非线性多尺度

分析方法,该方法通过刚度等效和应力 应变分解建

立了一种多尺度分析模型,实现了复合材料厚板结

构在子层压板水平的计算以及在铺层水平的失效判

断,并通过编写子程序对复合材料首层失效进行判

断。这种方法仅能判断复合材料首层的失效,无法

解决复合材料层合板的渐进失效问题,同时,该方

法未考虑层合板处于小应变阶段时各铺层未进入损

伤状态,而是在层合板每个应变阶段均对各铺层进

行损伤判断,这会导致计算效率降低。
本文采用并行多尺度的方法,基于经典层合

板理论根据各单层板的铺层信息以及材料刚度计

算层合板的等效刚度。在层合板小应变阶段不考

虑各铺层损伤,超出一定应变阈值后,引入多种

失效判据对各单层板进行渐进损伤判断,将仿真

结果与FEA软件内嵌判据结果以及试验结果进行

对比,以验证该方法的效率与准确性。

1 数值模型

1.1 并行多尺度计算流程

基于并行多尺度方法,本文编写的子程序其

计算过程如图1所示。与通常理解的介于宏观 细

观 微观体系的多尺度方法不同,本文所指多尺度

参考贾利勇等[4]、Bogetti等[8]以及Stanis-zewski
等[9]关于厚板问题所提出的多尺度理解,即对于

层合板从 “层合板整体”到 “其中每一层”两个

尺度进行分析。基于该方法的层合板有限元模型,

一个单元中包含 N 个铺层,该单元即为一个层合

板单元。计算起始时输入各单层板刚度,从而计

算得出层合板的等效刚度。层合板在载荷较低时

处于线弹性阶段,此时无需对各单层板进行损伤

判断;随着加载载荷的增大,当层合板的应变大

于预设安全阈值时,开始对每一层单层板进行损

伤判断。对损伤后的单层板的刚度进行折减,并

反馈计算得出损伤后层合板的等效刚度,最后更

新应力矩阵,进行下一个的加载步。

图1 并行多尺度方法计算流程图

Fig.1 Flowchartoftheparallelmultiscalemethod

1.2 层合板弹性响应

在并行多尺度方法中,对于层合板有限元模

型,一个单元中包含 N 个铺层,该单元即为一个

层合板单元,通过经典层合板理论层合板的等效

刚度可由下式计算得出

Aij =∑
N

k=1

(Qij)k(tk -tk-1),(i,j=1,2,6)(1)

Cij =∑
N

k=1

(Qij)k(tk -tk-1),(i,j=3,4,5)(2)

式中,A 是拉伸刚度矩阵,C 是层间刚度矩阵,Q
是在全局坐标下单层板的二维刚度矩阵,tk 是第k
层板上表面的厚度方向坐标,其中,t0=-t/2,

tk =t/2,t为单层板的厚度。
子程序中,通过输入层合板的等效刚度可从

FEA有限元软件中反馈计算得到层合板的应变以

及应力。当层合板应变值大于预设应变阈值时,
进入单层板的损伤判断,基于正交各向异性复合

材料的应力应变关系[10],相对于材料主轴坐标系,
单层板面内应力应变关系为
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其中

Q11=
E1

1-ν12ν21
,Q22=

E2

1-ν12ν21
,Q66=G12

Q12=Q21=
E1ν21

1-ν12ν21
,Q26=

E1ν21
1-ν12ν21

(4)

式中,σ11,σ22,τ12 是单层板的面内应力分量;

ε11,ε22,γ12是上述应力对应应变。E1与E2分别是

平行于纤维方向和垂直于纤维方向的杨氏弹性模

量;G12 是面内剪切模量;ν12 与ν21 为面内泊松比。
单层板层间应力应变关系为
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Q33=E3,Q44=G23,Q55=G13 (6)
式中:σ33,τ23,τ13 是单层板的层间应力分量;

ε33,γ23,γ13 是上述应力对应应变。E3 是垂直于

单层板平面方向的杨氏弹性模量;G23 与G13 是层

间剪切模量。

1.3 渐进损伤模型

本文针对单层板纤维、基体以及层间3个维度

的损伤判断,分别采用基于应力描述的最大应力

准则、二维Puck失效准则[11]和 Ye分层失效准

则[12]来判断各单层板的初始失效。相较于以往学

者仅采用一种失效准则对材料的损伤进行分析,
此处所界定的3种准则同时对单层板进行3个维度

的失效判断仍然合理,原因如下:
纤维层面采用最大应力准则进行判断实际是

对二维Puck失效准则定义纤维失效的一种简化。
二维Puck失效准则认为考虑泊松比效应引起的应

力放大效应影响,纤维的失效实际上受横向应力

的影 响,即 纤 维 拉 伸 破 坏 危 险 系 数 fFF,T =
1
XT

σ11- ν12-
E11

E11f
νf21

æ

è
ç

ö

ø
÷σ22

é

ë
êê

ù

û
úú , 但实际上对于本

文所研究多层板问题,纤维临近破坏时横向应力

做出的贡献较小,同时并不可能出现仅由于横向

应力造成的纤维破坏。简化对纤维失效的判断能

大大减少计算量,同时不至于产生错误的失效模

式判断,对精度的影响不大。同时由于二维Puck
失效准则中未对层间失效进行判断,故用Ye分层

失效准则补全了针对这一维度的损伤判定。

以下是对材料各方向损伤起始的定义,有效

应力被用来判定材料的损伤起始,当纤维出现拉

伸破坏 (σ11 ≥0)时

fFF,T =
σ11

XT
≥1 (7)

当纤维出现拉伸破坏 (σ11 <0)时

fFF,C =
σ11

XC
≥1 (8)

相较于二维Puck失效准则,三维Puck失效

准则具有更好的预测结果,但后者的理论需要进

行额外的算法来搜索潜在的断裂平面,这一步需

要消耗大量的计算时间,故此处选择Puck理论的

平面应力格式[13]对基体损伤进行简单讨论,二维

Puck失效准则认为基体失效有3种模式,即基体

拉伸失效 (模式A)、基体压缩失效(模式B)以及

基体由于更大的压缩应力而失效(模式C)。
当基体出现拉伸破坏 (σ22 ≥0)时,基体破坏

为模式A

fIFF,T =
τ12
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当基体因较小压缩应力被破坏时(σ22<0并且

0≤
σ22

σ12
≤

RA
vv

τ12C
)时,基体破坏为模式B

fIFF,C =
1
S12
(τ2

12+(p-
vpσ22)2 +p-

vpσ22)(10)

当 基 体 因 较 大 压 缩 应 力 被 破 坏 时
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当层间出现破坏时
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式 中,fFF,T,fFF,C,fIFF,T,fIFF,C,fOFF

分别表示纤维拉伸、纤维压缩、基体拉伸、压缩

以及层间损伤的状态下的损伤危险系数,当危险

系数大于1时,开始出现损伤。XT,XC,YT,

YC,ZT 分别表示纤维拉伸、压缩强度,基体拉

伸、压缩强度,层间拉伸强度。S12,S13,S23 为

13




宇航总体技术 2023年9月

相应平面的剪切强度。 斜率点p+
vp,p-

vp,p-
vv 在

Puck理论中量化了横向压缩中材料因摩擦引起的

断裂阻力的增加,Puck针对CFRPs和GFRPs的

实验确定了这些参数值[14]。RA
vv 表示作用面的断裂

阻力,τ12C 表示由模式B 向模式C 转换时的最大剪

应力,此两个参数的值与斜率点等参数值有关

RA
vv =

S12

2p-
vp

1+2p-
vp

YC

S12
-1

æ

è
ç

ö

ø
÷ (14)

τ12C =S12(1+2p-
vv) (15)

在损伤演化方面,采用双线性渐进损伤模式

对材料刚度进行折减[15-16],定义损伤变量为

D=max0,min1,
δC(δ-δ0)
δ(δC -δ0){ }{ } (16)

式中,δ0 为破坏起始点的等效位移,有效位移δ的

值为有效应变εeff 与单元特征长度LC 的乘积,δC

为完全破坏时的等效位移,其值由混合模态断裂

韧性GT 与完全断裂时破坏的应力计算得出。

2 验证试验

本文中测试层合板材料为T800级碳纤维增强

复合材料,其材料参数如表1与表2所示。

表1 T800级碳纤维增强复合材料模量与泊松比

Tab.1 ModulusandPoissonsratioofT800gradecarbonfiberreinforcedcomposites

属性 E1/GPa E2/GPa E3/GPa G12/GPa G13/GPa G23/GPa ν12

数值 170.9 9.06 9.06 5.01 5.01 4 0.35

表2 T800级碳纤维增强复合材料强度值

Tab.2 StrengthvaluesofT800gradecarbonfiberreinforcedcomposites

属性 XT XC YT YC ZT ZC S12 S13 S23

数值/MPa 2071 1536 87.5 180 87.5 180 84.4 84.4 88.6

  如图 2所示,开孔拉伸试验试样长度 L=
250mm,宽度W=36mm,开孔直径D=6mm,
层合板铺层方式为 [0°]8、[±45°]4S,每一层单层

板厚度均为0.15mm。

图2 开孔板拉伸几何形状及试验条件

Fig.2 Geometricshapeandtestconditionsof

open-holeplatetensile

  图3 (a)为横跨两筋条四点弯试验示意图,
试样筋条厚度h1=17.5mm,筋条连接处层合板

铺层为 [0°/90°]28S,其他筋条部分层合板铺层为

[0°]56,蒙 皮 部 分 厚 度 h2=2.5 mm,铺 层 为

[±45°/0°/±30°/0°/90°]S,其余几何尺寸如图3
(b)所示。

(a)试验条件
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(b)几何尺寸

图3 横跨两筋条四点弯几何形状及试验条件

Fig.3 Geometricshapeandtestconditionsoffour-pointbendingacrosstworibs

3 算例分析

3.1 单个单元仿真

为验证在FEA软件中损伤演化的准确性,采用

单个单元仿真方法对子程序进行测试。如图4 (a)
建立1mm×1mm单个单元加载模型,在一个端面

的4个节点处进行相同大小位移加载,另一端面的

4个节点处进行固支。此处对以纤维拉伸方向损伤

演化为例,图4(b)显示了单元双线性损伤演化的

过程,红色线为单元应力,蓝色线为单元损伤变量,
单元应力不超过2067MPa时单元为线弹性、损伤

为0,单元应力达到2067MPa时开始发生损伤,此

后单元刚度降低、损伤积累,单元损伤达到1.0时

完全失效。单元应力峰值为2067MPa,与纤维方

向拉伸强度值2071MPa近似相等。

(a)纤维方向拉伸加载

(b)纤维方向应力与损伤变量随应变变化

图4 单个单元的加载仿真模型

Fig.4 Loadingsimulationmodelforasingleunit

3.2 开孔板损伤分析

图5与图6分别是 [0°]8、[±45°]4S铺层层合

板拉伸试验的并行多尺度计算方法仿真结果以及试

(a)纤维损伤示意图
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(b)基体损伤示意图

(c)试样完全破坏前一帧DIC结果

图5 开孔板 [0°]8 铺层层合板拉伸损伤示意图

Fig.5 Schematicdiagramoftensiledamageof[0°]8

laminatedplatewithopen-holeplate

(a)基体损伤示意图

(b)试样完全破坏前一帧DIC结果

图6 开孔板 [±45°]4S铺层层合板拉伸损伤示意图

Fig.6 Schematicdiagramoftensiledamageof[±45°]4S

laminatedplatewithopen-holeplate

验数字图像相关技术 (DigitalImageCorrelation,

DIC)结果。可以看出:对于开孔层合板拉伸试验,
其损伤主要发生在孔边,[0°]8 铺层层合板纤维从

孔边起裂并沿着孔板的宽度方向扩展,基体从孔

边起裂沿着孔板长度方向扩展,这符合试验完全

破坏 前 一 帧 的 DIC 结 果,与 试 验 结 果 相 近;
[±45°]4S铺层层合板的损伤主要以基体拉伸破坏

为主,基体在孔边起裂并沿着45°方向扩展,最后

形成X形裂纹,仿真结果同样符合试验完全破坏

前一帧的DIC结果。
图7、图8分别对应 [0°]8、[±45°]4S铺层层

合板拉伸的载荷 位移曲线,比较了在相同网格尺

寸下的模拟结果与试验结果以及使用FEA软件中

内嵌的Hashin损伤准则预测结果。

图7 [0°]8 铺层层合板拉伸载荷 位移曲线

Fig.7 Tensileload-displacementcurves

for[0°]8laminated

图8 [±45°]4S铺层层合板拉伸载荷 位移曲线

Fig.8 Tensileload-displacementcurves

for[±45°]4Slaminated

表3中为两种不同铺层开孔板拉伸失效载荷

的对比,结果表明,在同样网格尺寸的情况下使

用本文计算方法得出的失效载荷与试验结果相近,
使用本文计算方法能够较为准确地预测开孔板拉

伸试验的结果,误差能够保持在5%以下,但在本

文计算方法中未考虑剪切非线性的影响,故从图8
曲线中可以看出,针对 [±45°]4S铺层层合板拉伸
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试验的预测,本文方法不能很好地预测损伤前的

非线性趋势。

表3 开孔板拉伸失效载荷误差对比

Tab.3 Comparisonoftensilefailureloaderrors

foropen-holeplates

试验类型
失效载荷/kN

Hashin 并行多尺度 试验值

本文方法与

试验误差/%

[0°]8 拉伸 64.71 66.87 69.11 3.35

[±45°]4S拉伸 11.95 12.93 12.60 2.55

3.3 夹筋板损伤分析

图9是横跨两筋条四点弯试验的并行多尺度

计算方法仿真结果以及试样破坏结果。从仿真结

果可以看出,在筋条与蒙皮的连接处首先出现初

始裂纹,并且该裂纹沿着筋条连接处扩展至横纵

筋条交叉点处,与试验结果相近。

(a)层间破坏

(b)试样破坏

图9 横跨两筋条四点弯试验损伤示意图

Fig.9 Schematicdiagramoffour-pointbendingacrosstworibs

图10为横跨两筋条四点弯试验的载荷 位移曲

线,比较了在不同网格尺寸下的模拟结果与试验

结果以及使用FEA软件中内嵌的 Hashin损伤准

则预测结果。
表4为三横跨两筋条四点弯试验的失效载荷

的对比,结果表明,在同样网格尺寸的情况下使

用本文计算方法得出的失效载荷与试验结果相近,

图10 横跨两筋条四点弯试验载荷 位移曲线

Fig.10 Load-displacementcurvesforfour-point

bendingacrosstworibs

表4 横跨两筋条四点弯试验失效载荷误差对比

Tab.4 Comparisonoffailureloaderrorsforfour-point

bendingacrosstworibs

试验类型
失效载荷/kN

Hashin 并行多尺度 试验值

本文方法与

试验误差/%

横跨两筋

条四点弯
13.74 12.86 11.18 13.06

误差不超过14%,相较于开孔板试验的预测误差,
预测四点弯试验产生较大误差的原因是在四点弯

试验过程中层合板发生层间破坏,层合板产生了

较大的翘曲,但由于子程序中无法获取变形曲率

值,故利用该并行多尺度方法进行仿真模拟时,
难以获取层合板的弯矩与曲率,导致预测结果比

试验结果偏大。

3.4 网格相关性验证及计算效率对比

为检验本文所提出方法的网格相关性,在不

同的网格密度下对所建立的有限元模型进行计算,
所有有限元模型均通过网格相关性检验。图11为

四点弯有限元模型在不同网格密度下的载荷 位移

曲线,其中ele为单元网格尺寸,单位为 mm,该

结果证明了本文所提出的方法不会因网格尺寸的

变化而造成结果的较大变化。
本文对计算效率进行横向对于并予以评估,

使用相同的计算内核数,对相同网格尺寸情况下

并行多尺度方法耗时与内嵌 Hashin损伤判定方法

耗时进行对比,计算时间从每个算例的.msg文件

中获取,评估结果如表5所示,可得知,相较于

使用FEA软件内嵌 Hashin损伤判定方法,采用

并 行多尺度计算方法能够减少计算总耗时并且提
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图11 不同网格密度下四点弯有限元模型的载荷 位移曲线

Fig.11 Load-displacementcurvesoffour-pointbending
finiteelementmodelswithdifferentmeshdensities

表5 计算效率对比

Tab.5 Comparisonofcomputationalefficiency

试验类型
并行多尺度

方法耗时/s
Hashin
耗时/s

并行多尺度

方法每步

耗时/s

Hashin
每步耗时/s

[0°]8 拉伸 67 461 0.74 1.19

[±45°]4S
拉伸

109 444 1.49 2.88

横跨两筋

条四点弯
620 1083 7.56 14.06

高每一步计算的速度,能够缩短43%~85%的总

计算时长,并且将每步计算效率提高1倍。

4 结束语

本文基于经典层合板理论通过建立层合板与

层合板中每一层单层板的刚度矩阵,利用元软件

分别对层合板、单层板两个尺度进行损伤判断。
采用基于应力描述的最大应力准则、二维Puck失

效准则以及Ye分层失效准则对每一层进行损伤初

始判断。采用双线性渐进损伤模式对建立了复合

材料层合板的损伤演化,并通过折减单层板的刚

度反馈给层合板实现层合板的等效刚度折减,完

成多尺度的损伤判断。
本文所使用并行多尺度计算方法通过T800级

碳纤维增强复合材料开孔板拉伸试验以及横跨两

筋条四点弯试验的算例验证,该方法进行了网格

相关性检查,将仿真结果与试验结果进行对比。
结果表明:通过该方法建立的模型能够较好地预

测T800级碳纤维增强复合材料开孔板拉伸试验以

及横跨两筋条四点弯试验的失效载荷,预测值与

试验值平均误差低于10%;与使用内嵌 Hashin损

伤判定方法相比,该方法能够缩短43%~85%的

总计算时长,并且将每步计算效率提高1倍;本文

所使用并行多尺度方法受网格尺寸影响较小。
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