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摘　 要:以 Ｔ３００ / ＢＭＰ３１６复合材料层合板为研究对象ꎬ开展了含预制分层层合板的静拉伸试

验及静强度预测方法研究ꎮ 通过试验获得含预制分层层合板的拉伸剩余强度ꎮ 基于三维逐渐

损伤分析方法ꎬ采用双层节点法模拟初始分层ꎬ建立了含分层复合材料层合板的静载逐渐损伤

分析模型ꎬ静强度预测误差在 ５％以内ꎮ 采用所建立的方法对分层处于不同层间位置的含分层

层合板的拉伸剩余强度进行预测ꎬ分析了此种层合板的分层危险层间位置ꎮ
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０　 引言

碳纤维树脂基复合材料以其轻质、高比强度、高比模

量等优势ꎬ已广泛应用在航空航天、空间技术、能源工程等

领域[１] ꎮ 国产某型涡扇发动机外涵机匣材料为复合材料

层合板ꎮ 分层损伤是由于加工或使用过程中层间应力引

起的不同铺层之间的脱胶破坏现象[２] ꎮ 层合板在生产和

使用过程中ꎬ由于工艺缺陷、外物冲击等因素ꎬ且层间无纤

维加强ꎬ极易发生分层损伤ꎮ 分层损伤可能导致层合板的

承载能力下降ꎬ从而造成结构提前破坏ꎬ带来安全隐

患[３] ꎮ 因此ꎬ有必要开展含分层层合板的基本力学性能

研究ꎬ以提高发动机的安全性和可靠性ꎮ
沙风焕[４]采用高阶有限元模型进行了含分层层合板

的应力分析ꎬ结果表明ꎬ分层会造成结构局部应力场变化ꎬ
导致应力集中ꎮ 卢志先等[５]采用聚四氟乙烯薄膜预制圆

形分层ꎬ对含初始分层层合板的剩余压缩强度进行了试验

研究ꎬ结果表明:分层缺陷的尺寸对结构的剩余压缩强度

影响显著ꎮ 肖梦丽等[６]以国产碳纤维复合材料 ＣＣＦ３００ /

ＱＹ８９１１含孔层合板为研究对象ꎬ进行了孔边含预制分层

的静拉伸试验ꎬ并采用内聚力模型进行了数值模拟ꎮ 结果

表明:在结构破坏时ꎬ分层大面积扩展ꎬ证实了分层是结构

破坏的主要原因ꎬ并发现分层会在孔边和自由边界双向扩

展ꎬ孔边分层对结构的剩余拉伸强度影响较小ꎮ
基于以上相关研究进展和存在的问题ꎬ本文以国产某

涡扇发动机外涵机匣复合材料 Ｔ３００ / ＢＭＰ３１６层合板为研

究对象ꎬ首先开展了含预制分层层合板的静拉伸试验ꎬ明
确了其强度及破坏模式ꎮ 其次ꎬ以 ＡＮＳＹＳ软件为平台ꎬ并
基于三维逐渐损伤分析方法ꎬ结合双层节点法模拟初始分

层ꎬ建立了含分层复合材料层合板的静载逐渐损伤分析模

型ꎮ 最后ꎬ将仿真结果与试验结果进行对比ꎬ并分析了分

层危险层间位置ꎮ

１　 静拉伸试验

取条状层合板试样ꎬ长 ２５０ｍｍꎬ宽 ３６ｍｍꎬ厚 ２.５ ｍｍꎬ
单层板厚 ０.１２５ ｍｍꎬ共 ２０ 层ꎬ铺层角度为[ －４５ / ４５ / ９０ / ０ /
４５ / ０ / －４５ / ０ / ９０ / ０] ｓꎮ 采用聚四氟乙烯薄膜预制分层ꎬ分
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层为椭圆形ꎬ定义椭圆在板长方向上的半轴长为 ａꎬ板宽

方向上的半轴长为 ｂꎬ其尺寸示意见图 １ꎮ

L=250 mmy

x W=36 mma

b

(x,y)

图 １　 含分层层合板尺寸示意图

共分为 Ａ、Ｂ两类试样ꎬ两种试样的分层尺寸均为 ａ＝
３４ｍｍꎬｂ＝ １７ｍｍꎮ 椭圆中心与层合板中心重合ꎬ仅层间位

置不同ꎬＡ类试样的分层处于第 ８、第 ９层间ꎬＢ类试样的分

层处于第 ４、第 ５层间ꎮ 由于Ａ类和 Ｂ类试样的外观相同ꎬ这
里仅以 Ａ类试样为例给出试样真实图像ꎬ如图 ２所示ꎮ

图 ２　 含分层层合板真实试样

图 ３和图 ４给出 Ａ、Ｂ 两类试样的破坏模式ꎬ两种试

样的破坏方式均为拉伸破坏ꎬ断口位置均处于试样工作段

的预制分层轮廓内ꎬ每层子板断裂均朝着该层子板的纤维

方向进行ꎮ 断口附近的部分纤维从基体中拔出ꎬ在初始分

层板宽两侧ꎬ出现大面积的分层损伤ꎮ

图 ３　 含分层层合板 Ａ 类试样静拉伸

破坏形式

图 ４　 含分层层合板 Ｂ 类试样静拉伸

破坏形式

表 １给出含分层层合板的静拉伸剩余强度与同种材

料无损层合板静强度 ７８２.８７ＭＰａ 对比ꎬ可以看出:分层会

导致层合板的静拉伸强度下降ꎬ两种试样的强度下降均不

超过 １０％ꎻＡ类试样的剩余强度小于 Ｂ 类试样ꎬ即处于层

合板中间层相较于处于表层分层层合板的剩余强度低ꎮ

表 １　 含分层层合板剩余拉伸强度试验结果

编号 破坏载荷 / ＭＰａ 均值 / ＭＰａ 离散系数 / ％ 强度下降
百分比 / ％

Ａ－１ ６８７.４４

Ａ－２ ７２５.６１ ７０７.３８ ２.７５ ９.６４

Ａ－３ ７０９.０８

Ｂ－１ ７１６.８３

Ｂ－２ ６８０.３８ ７２０.２５ ３.１７ ８.００

Ｂ－３ ７６３.５４

２　 含分层层合板力学失效模型

２.１　 有限元模型

双层节点法的原理是将分层区域的层间建立两层节

点ꎬ即分层区域的同一位置上有两个节点ꎬ节点之间无载

荷传递ꎮ 在 ＡＮＳＹＳ平台采用 ＳＯＬＩＤ１８５ 单元建立三维有

限元模型ꎬ厚度方向按层数划分为 ２０层单元ꎬ长度和宽度

方向均以厚度的 ２０倍划分网格ꎬ总单元数 ３０ ０００个ꎬ采用

双层节点法设置初始分层节点ꎬ图 ５ 给出其有限元模型

图ꎮ 位移约束条件设置为在板左侧端面上施加位移全约

束ꎬ拉伸载荷加载在右侧端面上ꎮ

图 ５　 含分层层合板有限元模型

２.２　 损伤判断

复合材料的损伤是一个渐进的过程ꎬ局部损伤会导致

载荷重新分配ꎬ损伤造成结构的刚度系数不断衰减ꎬ直至

最终结构失效ꎮ 本文选用三维 Ｈａｓｈｉｎ准则作为面内损伤

和分层损伤判据ꎬ损伤模式分为:纤维拉伸、纤维压缩、基
体拉伸、基体压缩、基纤剪切、分层ꎮ 下面给出在静载条件

下的三维 Ｈａｓｈｉｎ准则[７]的具体形式:
纤维拉伸:σ１≥０

σ１
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纤维压缩:σ１≤０
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æ
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２
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基体压缩:σ２≤０
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基纤剪切:
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２
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ø
÷

２

＋
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分层:σ３>０
σ３
ＺＴ

æ
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ö

ø
÷

２

＋
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分层:σ３≤０
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式中: σｉ 和 τｉｊ 分别为子层单元在材料主轴上的正应力和

剪应力ꎮ ＸＴ 、 ＸＣ 、 ＹＴ 、 ＹＣ 、 ＺＴ 、 ＺＣ 分别为单向板的纵向、
横向、法向的拉伸、压缩强度ꎬ下标 Ｔ为拉伸、Ｃ为压缩ꎻ Ｓｉｊ
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为单向板主方向的剪切强度ꎮ

２.３　 性能退化

在逐渐损伤分析过程中ꎬ需要对发生损伤的单元进行

刚度折减ꎬ本文采用改进后的 Ｃａｍａｎｈｏ 退化准则[８] ꎬ具体

见表 ２ꎮ

表 ２　 材料性能突降准则

损伤模式 Ｅｘｘ Ｅｙｙ Ｅｚｚ Ｇｘｙ Ｇｙｚ Ｇｘｚ νｘｙ νｙｚ νｘｚ

纤维拉伸 ０.０７ ０.０７ ０.０７ ０.０７ ０.０７ ０.０７ ０.０７ ０.０７

纤维压缩 ０.１４ ０.１４ ０.１４ ０.１４ ０.１４ ０.１４ ０.１４ ０.１４

基体拉伸 — ０.２ ０.２ ０.２ — — — —

基体压缩 — ０.４ ０.４ ０.４ — — — —

基纤剪切 — — ０ — — ０ — —

分层 — — ０ — ０ ０ — ０ ０

　 　 为了能够准确地预测结构的静强度ꎬ除判断每个单元

的损伤模式外ꎬ需要有标准衡量总体结构是否发生破坏ꎬ
称为结构总体失效判据ꎮ 为了定量地判断结构总体失效ꎬ
本文采用陈津博[９]的判断方法ꎬ即结构中的纤维损伤单

元占结构总单元数目的 ３０％以上时ꎬ认为结构失效ꎮ

２.４　 分析流程

综合以上ꎬ采用双层节点法模拟初始分层ꎬ基于逐渐

损伤分析方法ꎬ并结合相应的损伤判据和性能退化准则及

总体失效判据ꎬ在 ＡＮＳＹＳ 软件中建立了含分层复合材料

层合板的静载逐渐损伤分析模型和方法ꎬ即先根据分层、
尺寸参数建立有限元模型ꎬ并对其施加合理的初始位移与

载荷边界条件ꎻ然后进行应力分析ꎬ根据得到的应力分量

值结合损伤判据确定结构的损伤情况ꎬ并根据性能突降准

则进行刚度折减ꎬ直至此载荷步下无新的损伤出现ꎮ 增加

一个载荷步长ꎬ重复上述过程ꎬ直至满足总体失效判据ꎬ完
成计算ꎮ 具体分析流程见图 ６ꎮ
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图 ６　 含分层层合板静载逐渐损伤分析模型

３　 仿真分析

３.１　 拉伸剩余强度对比

采用建立的模型对 １节中的 Ａ类、Ｂ类层合板分别进

行静拉伸强度仿真预测ꎬ仿真与试验结果对比见表 ３ꎮ 可

以看出:两种试样的仿真静拉伸强度值与试验结果的误差

均在 ３％以内ꎬ说明本文建立的静载损伤模型预测精度较

高ꎻＡ类试样的预测强度低于 Ｂ类试样ꎬ与试验结果吻合ꎮ

表 ３　 拉伸剩余强度仿真与试验对比

试样 试验 / ＭＰａ 仿真 / ＭＰａ 误差 / ％

Ａ ７０７.３８ ７２０ １.７８

Ｂ ７２０.２５ ７３５ ２.０５

３.２　 损伤扩展分析

下面以 Ａ类试样的不同铺层角度的子板说明损伤的

扩展过程ꎮ
０°子板的损伤形式基本一致ꎬ加载至 ５００ＭＰａ 时ꎬ子

板在中部开始出现基纤剪切损伤ꎮ 随着载荷增大ꎬ基纤剪

切损伤会逐渐向两侧扩展ꎬ但在初始分层区域损伤出现较

为缓慢ꎬ最终达到总体失效判据时ꎬ整个子板出现大面积

的纤维拉伸损伤ꎬ损伤图像如图 ７所示(本刊黑白印刷ꎬ如
有疑问可咨询作者)ꎮ

550 MPa

720 MPa
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图 ７　 ０°铺层损伤扩展

９０°铺层子板的损伤变化情况基本一致ꎬ当载荷加载

至 ４００ＭＰａ时ꎬ开始在板中部出现基体拉伸损伤ꎮ 随载荷

增加ꎬ基体拉伸损伤逐步向板端部扩展直至覆盖整子板ꎬ
但在初始分层区域内的损伤出现较晚ꎬ图 ８给出损伤扩展

图像ꎮ

550 MPa

720 MPa
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图 ８　 ９０°铺层损伤扩展

±４５°铺层子板的损伤形式基本相同ꎬ当载荷加载至

４００ＭＰａ时ꎬ开始在板中部两侧出现基体拉伸损伤ꎮ 随着

载荷增大ꎬ基体拉伸损伤沿着板宽边缘向板两侧逐渐扩

展ꎬ在加载至总体失效破坏时ꎬ基体拉伸损伤基本覆盖板

面ꎬ并在板中部和两端出现大面积的纤维拉伸损伤和少量

􀅰３５􀅰
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的基纤剪切和分层损伤ꎬ图 ９给出 ４５°子板的损伤变化ꎮ

550 MPa
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图 ９　 ４５°铺层损伤扩展

综合以上损伤分析结果ꎬ总结损伤模式及损伤位置见

表 ４ꎬ且含有初始分层的 ０°铺层子板的纤维拉伸损伤相比

其他 ０°子板较少ꎮ

表 ４　 含分层层合板损伤扩展

铺层角度 损伤模式 损伤位置及扩展

０°
基纤剪切 中部扩展至整板

纤维拉伸 中部扩展至整板

９０° 基体拉伸 自由边扩展至整板

±４５°
基体拉伸 自由边扩展至中部

纤维拉伸 中部扩展至整板

３.３　 危险层间位置

控制分层尺寸不变ꎬ仅改变层间位置ꎬ定义静拉伸剩

余强度最小的层合板对应的层间位置为危险层间位置ꎮ
设置层间位置参数 ｄ＝ｎ / Ｎꎬ即分层处于第 ｎ 和 ｎ＋１层间ꎬ
总层数为 Ｎ＝ ２０ꎮ 图 １０给出在 ａ ＝ １７ｍｍꎬｂ ＝ １７ｍｍꎬ圆形

分层条件下ꎬ含分层层合板静拉伸强度(归一化处理)随
分层层间位置变化仿真预测曲线ꎮ
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图 １０　 层间位置对剩余强度的影响

　 　 可以看出:含分层层合板静拉伸强度的危险层间位置

为 ｄ＝ ０.４ꎬ即第 ８、第 ９层间ꎻ分层深度由表层至深层ꎬ静拉

伸强度大致呈下降趋势ꎬ在 ｄ＝ ０.２和 ｄ＝ ０.４时ꎬ均会有强

度突然下降的现象ꎮ 因此ꎬｄ＝ ０.２视作静拉伸强度的次危

险层间位置ꎮ

４　 结语
通过含分层复合材料层合板的静拉伸试验分析了其

剩余强度、破坏模式ꎬ建立了含分层复合材料层合板的静

载逐渐损伤分析模型和方法ꎬ与试验结果进行对比ꎬ并分

析其损伤扩展行为及危险层间位置ꎮ
１)含分层复合材料层合板的破坏模式为拉伸破坏ꎬ

断口位置均处于试样工作段的预制分层轮廓内ꎻ
２)仿真静拉伸强度值与试验结果的误差均在 ３％以

内ꎬ说明本文建立的静载损伤模型预测精度较高ꎻＡ 类试

样的预测强度低于 Ｂ类试样ꎬ与试验结果吻合ꎮ
３)含分层层合板静拉伸强度的危险层间位置为 ｄ ＝

０.４ꎬ即第 ８、第 ９层间ꎻ分层深度由表层至深层ꎬ静拉伸强

度大致呈下降趋势ꎮ
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