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摘要： 对非对称结构形式的变厚度复合材料层合板在准静态压缩载荷下的失效机理进行了试验和数值研究。在

ABAQUS / Explicit 中建立全新的三维有限元模型（Finite element model， FEM），其中 Hashin 准则用于复合材

料层合板渐进失效分析，内聚力建模用于模拟分层的萌生和扩展。根据试验得到的应变数据分析，不连续的中

性轴使层合板中产生弯矩，这些弯矩与轴向压缩载荷相互耦合，共同作用在层合板上。有限元结果表明，在薄段

和变厚度段的交界处存在明显的应力集中，且薄段的应力大于厚段的应力。在交界处，发生了分层以及纤维和

基体的压缩损伤，这与试验的结果一致。FEM 预测的极限荷载比试验测得的平均极限荷载小 10.7%，证明了模

型的可行性和合理性。
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Abstract:This study conducts an experimental and numerical investigation of failure mechanisms of variable 
thickness composite laminates with asymmetric structural forms under quasi-static compressive loading. A 
new 3-D finite element model （FEM） in ABAQUS/Explicit is established， where the Hashin criterion is 
used for composite laminate progressive failure analysis， and cohesive interface modeling is employed to 
simulate delamination initiation and dynamic propagation. According to the strain data from the experiment， 
the discontinuous neutral axis causes bending moments in the laminate， which are coupled with the axial 
compression load and interact together on the laminate. The FEM results indicate that there is a significant 
stress concentration at the junction of the thin section and the variable thickness section， and the stresses in 
the thin section are greater than those in the thick section. Delamination damage and fiber-matrix damage 
occurs at the junction， which is consistent with the findings of the experiment. The ultimate load estimated by 
FEM is 10.7% less than the average ultimate load measured by the experiment， demonstrating the model’s 
viability and rationality.
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碳纤维增强复合材料相比于传统材料表现出

更高的比刚度、比强度和耐腐蚀等优点，得到了广

泛的应用［1⁃2］。通过多层尺寸不一样的预浸料进行

堆叠以获得结构形式的非对称变厚度复合材料层

合板［3］，这种良好的可设计性使其具有良好的结构

剪裁性能、损伤容限和显著减轻质量的特点，被越

来越多地应用在工程中。例如在直升机飞行过程

中，复合材料的旋翼受到离心载荷的轴向张力以及

挠性区域的弯矩，需要在旋翼毂周围增加厚度以提

供合适的刚度；再如复合材料涡轮叶片为满足空气

动力学以及减轻质量，其壳体在翼展方向上厚度变

薄等［4⁃5］。变厚度复合材料层合板的压缩强度低于

拉伸强度，特别是对于变厚度区域，由于材料与几

何的不连续性导致变厚度区域会形成较大的应力

集中，造成层合板的树脂富集区过早开裂进而引发

层间的分层及最终的失效［6⁃7］。因此，有必要预测

变厚度层合板的抗压强度。此外，了解变厚度复合

材料层合板的失效机制对于帮助设计变厚度层合

板非常重要。

轴压载荷下变厚度层合板失效分析研究的核

心部分在于如何准确描述层合板变厚度区域的层

间及面内应力状态。有限元法是处理几何复杂问

题（如变厚度复合材料）的最普遍和最有力的工

具［8］。对此，许多学者对变厚度复合材料层合板进

行了试验研究和有限元分析［3⁃21］，并形成了全面的

综述［5，10］。分层是变厚度层合板压缩失效的影响

因素之一，对于层间分层的研究，内聚力模型被越

来越多地应用到复合材料层间分层的建模［22］。

Harper 等［4］在变厚度复合材料结构的数值建模中

使用内聚力单元模拟层间的分层。尽管试验结果

和模型结果总体上呈现出较好的相关性，但他们发

现模型中使用的标准试验测量得到的断裂韧性所

计算得到的结果比试验的结果偏低。 Dashatan
等［15］使用有厚度的内聚力单元模拟层间的分层，

他们在试验中利用高速摄像机原位捕捉分层的起

始和传播，观察到的试验结果与数值结果具有良好

的一致性。Zhang 等［9］通过试验和仿真研究两种不

同锥角的变厚度层合板拉伸载荷下的失效机制，发

现具有 11.3° 锥角的层合板比具有 8.1° 锥角的层合

板更早地出现分层从而导致更低的峰值载荷，文章

最后还讨论了单元尺寸和内聚力模型参数对数值

预测的影响。

虽然上述研究成功地预测了变厚度复合材料

层合板的树脂袋开裂和层间的分层，但对非对称变

厚度层合板的压缩强度和失效机制的预测仍然是

一项具有挑战性的任务。困难包括压缩载荷下不

连续中性轴导致的局部屈曲、网格的依赖性以及由

于 微 屈 曲 的 扩 展 和 扭 结 导 致 纤 维 和 基 体 的 破

坏［11］。在有限元分析方面，文献［6］建立了非线性

有限元分析模型，提出了最大应力准则与渐进式失

效方法相结合的方法，分析了锥度构型、叠层构型

和纤维取向等参数对变厚度层合板单轴压缩性能

的影响。Abdulhamid 等［23⁃24］基于 Bouvet 等［25］的工

作建立了一个三维有限元模型以模拟非对称变厚

度复合材料层合板的冲击和冲击后压缩（Com⁃
pression after impact，CAI）。其中采用基于能量的

Hashin 准则用于预测纤维与基体的破坏，层间分

层采用基于二次应力准则的内聚力单元实现，但模

型中并未对树脂袋区域进行详细建模。试验方面，

Steeves 等［11］对轴向压缩的对称变厚度层合板进行

了试验，利用扫描电子显微镜观察到在递减铺层附

近发生了纤维的微屈曲和树脂袋的开裂，他们指出

微屈曲在锥度较小情况下更为明显，而分层在较大

锥度下占主导地位。这为非对称变厚度复合材料

的建模提供了现实的基础和试验的支撑。

尽管在变厚度复合材料层合板方面的研究取

得一定进展，但对于轴压载荷下非对称变厚度复合

材料层合板的失效机制研究还非常少。因此，需要

建立能准确预测变厚度复合材料层合板的极限压

缩载荷并且能够有效捕捉层合板失效机制的模型。

本文从试验和数值两方面研究了轴向压缩载

荷下非对称变厚度复合材料层合板的破坏机制。

首先制作了相应的夹具以防止层合板发生屈曲。

在压缩试验中，应变片测量试样表面的应变，拉伸

试验机记录载荷随位移的变化。在 ABAQUS/Ex⁃
plicit有限元分析中采用基于双线性牵引⁃分离定律

的零厚度内聚力模型模拟层间的分层，三维 Hash⁃
in 准则与渐进损伤的演化规律相结合用于预测复

合材料的破坏。结合试验中的应变和模型面外位

移结果，分析了在压缩载荷下不连续的中性轴所产

生的弯矩对层合板局部屈曲的影响。提取了模型

中 0° 铺层随厚度变化的应力，得到了应力集中的

位置及潜在的危险破坏部位。最后，对试验件与模

型的极限载荷和破坏形貌进行了比较和分析，表明

该模型能够较好地预测非对称复合材料层合板压

缩载荷下的破坏。

1 非对称变厚度复合材料层合板压

缩试验

1. 1　试验件铺层及尺寸

本试验对象为 4 组相同配置的非对称变厚度

复合材料层合板，由碳纤维/双马来酰亚胺复合材

料（CCF300/QY9511）制成，其铺层角度与顺序如

图 1（a）所示，其中厚段与薄段分别为由 56 层和 30

104



第 1 期 俞晓楠，等：压缩载荷下非对称变厚度复合材料层合板性能研究

层单向碳纤维预浸料组成，均为对称铺层。由厚段

到薄段的递减层数为 26 层，形成的锥角如图 1（b）
所示大约为 5.5°。层合板上、下表面均由 7 层不发

生沉降的覆盖层组成。变厚度复合材料层合板的

尺度如图 2 所示，单层碳纤维预浸料标称厚度为

0.125 mm。因此，从厚段到薄段，层合板的厚度由

7 mm 递减到 3.75 mm。

1. 2　压缩试验

在压缩载荷下，杆类或平板类试件因为失稳而

发生屈曲，从而使得结构过早发生破坏。为了准确

分析非对称变厚度层合板在压缩载荷下的失效行

为，参照 ASTM D6484—2004［26］标准设计了一种

全新的夹具。如图 3（a）所示，夹具由调制 45 钢制

成，分别由 2 个长夹头和 2 个短夹头共 4 个部分组

成。2 个短夹头完全一致，不同的是长夹头，在变

厚度一侧，为了与层合板的薄段进行贴合，长夹头

会比另一侧的稍厚一些。图 3（b）是夹具与试验件

装配示意图，利用螺栓和螺母将试验件固定在夹具

中，其中灰色区域是试验机夹头所夹持的部分。

如图 4 所示，为了防止试验件在压缩过程中发

生形变而与夹具发生摩擦，夹具与试验件之间留有

了约 0.1 mm 的缝隙。除此之外，变厚度区域在压

缩过程中也会发生轴向位移，为了防止其与夹具相

撞，留有了较大的空间。2 个长夹头中部均开了窗

口，以便在试验件表面粘贴应变片及导线。如图 5
所示，装配好试验件的夹具装夹到试验机上，为了

避免试验过程中试验件与夹具发生滑移，将试验机

夹头压力调到 20.7 MPa以增大摩擦。

图 3 夹具的装配示意图

Fig.3 Diagram of assemble grips

图 1 变厚度复合材料层合板铺层及锥角

Fig.1 Variable thickness composite laminate lay-ups and 
taper angle

图 2 变厚度复合材料层合板尺寸

Fig.2 Dimensions for variable thickness composite 
laminates

图 4 装配试验件的夹具局部示意图

Fig.4 Local schematic diagram of grips for assembly speci⁃
men

图 5 试验中装配好的试验件夹持在试验机上

Fig.5 Clamping of the assembled specimen on the machine 
during the experiment
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本试验在 MTS370.50 疲劳试验机上进行，该

试验机最大载荷为±500 kN。对试验件进行位移

为-3 mm 的轴向压缩，加载速率为-0.5 mm/min。
在 试 验 前 ，在 如 图 6 所 示 的 位 置 粘 贴 应 变 片 ，

G1~G6 应变片粘贴在层合板递减一侧，G7~G12
应变片粘贴在光滑一侧，通过背靠背的应变片监测

层合板在压缩载荷下的应力水平，直到层合板完全

失效。

2 数值建模

2. 1　有限元模型及边界条件

在之前的研究中，复合材料层合板的有限元模

型大多以壳单元为基础建立，壳单元在厚度方向上

无需划分网格，能在较少网格数量下得到较为精确

的结果。对于变厚度复合材料层合板，壳单元并不

能完全反映厚度变化对层合板压缩性能的影响。

针对变厚度区域，如图 4 所示，铺层的终止所形成

的变厚度区域会富含大量的树脂，造成较大的应力

集中，是层间分层及其扩展的危险区域。因此，采

用实体单元对层合板的每一层铺层进行分层，单层

厚度为 0.125 mm。对于变厚度区域粘聚区的建

模，一些学者进行了研究［4， 9， 15］。图 7 为几种变厚

度区域粘聚力模型。图 7（a）为有厚度的 cohesive
单元，利用 Tie⁃constrain 将 cohesive 单元与层合板

连接，该方法能够较好地模拟变厚度区域树脂开裂

以及层间分层，但该方法建模较为复杂且由于对树

脂富集区进行网格细分使得网格数量增多，提高了

计算代价。图 7（b）在树脂富集区没有使用任何单

元，这种人造空隙并不代表物理问题，对有限元结

果造成不利影响。图 7（c）为本文采用的方法，零

厚度的 cohesive 插入相邻单层板之间，该方法能够

在较小的网格数量下模拟树脂富集区的开裂及层

间的分层。

对于边界条件，如图 8 所示，模型的夹持端的

上、下表面分别与 RP1 和 RP2 相耦合，在 RP1 的 x
轴方向上施加 3 mm 的压缩位移，其余 5 个自由度

约束，RP2 固支约束。为了模拟实际试验的约束情

况，建立了同尺寸的夹具以防止在加载过程中试验

件发生面外屈曲。其中位移加载的幅值曲线采用

平滑分析步，如图 9 所示，此加载方式避免了在准

静态分析过程中由于加载速率过快引起的震荡

问题。

2. 2　单元类型及单元密度

复合材料层合板采用缩减积分的 8 节点实体

单元（C3D8R），沙漏控制为增强。其中变厚度区

域采用 6 节点线性楔形单元（C3D6），界面单元为

零厚度 8 节点内聚力单元（COH3D8）。准静态分

析是需要稳定条件的，当分析步的步长小于某个临

界时间步长计算结果才是稳定的，较小的网格尺寸

图 6 应变片粘贴位置

Fig.6 Position of strain gages

图 7 3 种树脂袋的建模方法

Fig.7 Three modeling methods of resin pocekets

图 8 有限元模型及局部示意图

Fig.8 Finite element model and local schematic

图 9 平滑位移加载曲线

Fig.9 Smooth displacement loading curve
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会造成较小的临界时间，增加分析步数导致计算成

本增加。但较粗的网格会影响结果的准确性且模

型的特征长度不易控制。因此采用质量缩放技术

改变材料波数，从而增加临界时间步长。综上所

述，将准静态分析总时间设为 0.1 s，变厚度及薄段

区 域 的 单 元 尺 寸 划 分 为 1.2 mm × 1.4 mm ×
0.125 mm，其余部分过渡到较粗网格。划分好的

模 型 由 409 500 个 C3D8R 单 元 、183 000 个

COH3D8 单元和 2 600 个 C3D6 单元组成。

2. 3　材料属性及接触属性

碳纤维/双马来酰亚胺复合材料（CCF300/
QY9511）的力学性能如表 1、2 所示。其中，内聚力

单元应采用合理的刚度以保持结构整体的弹性特

性，结合 Turon 等［27］给出的建议，单元刚度设为

1015 N/m3。在计算中对内聚力单元引入了额外的

能量耗散以提高收敛性，10-5 ~10-3 Pa·s 的大小对

结果的影响是微小的，在裂纹的稳定扩展中可以

忽略［28］。

变厚度层合板在压缩破坏时会出现大量的分

层损伤，从而会出现层与层相互穿透的现象，这与

实际不符。不仅如此，夹具与层合板之间也需建立

接触行为以防止层合板屈曲。在 ABAQUS/Ex⁃
plicit 的通用接触中建立了复合材料单元的自接

触，而层合板与夹具之间采用面面接触。其中硬接

触用于法向行为，摩擦因数为 0.3 的罚函数用于切

向行为。

3 复合材料层内损伤

本文考虑了复合材料层合板在压缩过程中所

产生的纤维与基体损伤。使用 ABAQUS/Explicit
求解器进行求解，复合材料的失效准则及演化定律

均由用户子程序 VUMAT 进行编写。

3. 1　应力‑应变关系

本文所有的分析都局限于弹性变形，忽略应变

速率效应。碳纤维复合材料属于正交异性材料，当

复合材料面内应力/应变达到破坏标准，通过对刚

度矩阵的各个分量添加损伤变量来对其进行软化，

软化之后的刚度矩阵 C d 表示为

C d =

1
Δ
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ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
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úd f E 11 ( 1 - dm ν23 ν32 ) d f dm E 11 ( ν21 + ν23 ν31 ) d f E 11 ( ν31 + dm ν21 ν32 )
dm E 22 ( 1 - df ν13 ν31 ) dm E 22 ( ν32 + d f ν12 ν31 )

E 33 ( 1 - d f dm ν12 ν21 )
Δd f dm G 12

Δd f dm G 23

Δd f dm G 31

（1）
ì
í

î

ïïïï

ïïïï

d f = ( 1 - d ft ) ( 1 - d fc )
dm = ( 1 - Smt dmt ) ( 1 - Smc dmc )
Δ = 1 - d f dm ν12 ν21 - dm ν23 ν32 - d f ν13 ν31 - 2d f dm ν12 ν23 ν31

（2）

式中：d f 和 dm 分别为纤维和基体的损伤变量；d ft、

dmt 和 d fc、d fc 分别为纤维和基体分别在拉伸状态下

和压缩状态下的损伤变量；Smt、Smc 是由于基体在

拉伸或压缩过程中破坏导致的剪切刚度失效而引

入的系数，在本研究中，Smt、Smc 系数设为 0.96［32⁃33］。

3. 2　失效起始准则

关于对复合材料层合板损伤失效的预测，国内

外学者提出了许多经典理论，其中 Hashin 提出了

基于应力标准的纤维与基体失效准则［34］，被广泛

应用于学术和工程领域。 4 种不同的失效模式

如下：

纤维拉伸失效（σ11 ≥ 0）

F ft = ( σ11

XT )
2

+ ( σ12

S12 )
2

+ ( σ13

S13 )
2

≥  1 （3）

表 1 层内材料力学性能 [29⁃31]

Table 1 Mechanical property of intralamination[29⁃31]

性能
密度/（kg·m-3）

刚度属性

强度属性/MPa

断裂能/
（N·mm-1）

值
1 600

E 11 = 135 GPa； E 22 = E 33 = 9.72 GPa；
ν12 = ν13 = 0.31； ν23 = 0.46； 

G 12 = G 13 = 5.26 GPa； G 23 = 2.63 GPa
XT = 1 500； XC = 1 100； 

Y T = ZT = 55.5； Y C = ZC = 202；
S12 = S13 = 92； S13 = 121

G T
11 = 120； G C

11 = 40； 
G T

22 = 0.21； G C
22 = 1.123

表 2 层间材料力性能

Table 2 Mechanical property of interlamination

性能

密度/（kg·m-3）

刚度属性/（N·m-3）

强度属性/MPa
断裂韧性/（N·mm-1）

值

1 600
K nn = K tt = K ss = 1 × 1015

t 0
n = 50； t 0

t = t 0
s = 90

GⅠC = 0.8； GⅡC = GⅢC = 1.2
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纤维压缩失效（σ11 ≤ 0）

Fmc = ( σ11

XC )
2

≥  1 （4）

基体拉伸失效（σ22 ≥ 0）

Fmt = ( σ22 + σ33

Y T ) 2

+ 1
S2

23
( σ 2

23 - σ22 σ33 ) + ( σ12

S12 )
2

+

( σ13

S13 )
2

≥  1 （5）

基体压缩失效（σ22 ≤ 0）

Fmc = ( σ22 + σ33

2S23 ) 2

+ σ22 + σ33

Y C (( Y C

2S23 )
2

- 1)+

1
S2

23
( σ 2

23 - σ22 σ33 ) + ( σ12

S12 )
2

+ ( σ13

S13 )
2

≥  1 （6）

在上述方程中，σij ( i，j = 1，2，3 ) 为有效应力；

XT 和 XC 为在纤维方向上的拉伸和压缩强度；Y T 和

Y C 为在基体方向上的拉伸和压缩强度；S12、S13 和

S23 为剪切强度。

3. 3　连续损伤模型

针对复合材料的多模式失效判据，许多学者研

究了不同的材料性能退化规则，其中主要分为突然

退化方案和连续退化方案。本文采用连续退化方

案，其中每个不同模式的损伤变量表示为

dI = δ f
I，eq ( δI，eq - δ 0

I，eq )
δI，eq ( δ f

I，eq - δ 0
I，eq )

( dI ∈[ 0，1]，I = ft，fc，mt，mc )

（7）

式中：δ f
I，eq 为材料最终失效时的等效位移，δ 0

I，eq 为材

料失效起始时的等效位移，它们可以由以下公式

获得。

GI = 1
2 δ f

I，eq σ 0
I，eq （8）

FI = ( δI，eq

δ 0
I，eq )

2

= ( σI，eq

σ 0
I，eq )

2

（9）

式中：εI，eq 和 σI，eq 分别为失效模式下的等效位移和

等效应力；FI 为损伤起始标准的值；GI 为模式 I 的

断裂能密度，表示为

GI = 1
2 ε f

I，eq σ f
I，eq lc （10）

式中：ε f
I，eq 和 σ f

I，eq 分别为等效失效应变和等效峰值

应力；lc 为特征长度，其为单元体积的立方根。该

特征长度保持每单位裂纹面积的恒定能量释放率，

并使最终结果与有限元网格尺寸无关，本文使用了

Bažant和 Oh 所开发的方法避免材料损伤表现出局

部化的特征［35］。

之前的研究中［36⁃37］，在计算基体失效模式的等

效位移和等效应力时，忽略了厚度方向的法向应

力。然而，三维 Hashin 失效准则在基体方向的拉

伸与压缩损伤起始是根据 σ22 + σ33 来判断的，所以

计算 δI，eq 和 σI，eq 需要考虑厚度方向的应力。参考文

献［32］的修正公式，等效位移与等效应力如下

ì
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î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

δ ft，eq = lc ε11
2 + ε2

12 + ε2
13

δ fc，eq = lc -ε11
2

δmt，eq = lc ε22
2 + ε33

2 + ε2
12 + ε2

23 + ε2
13

δmc，eq = lc -ε22
2 + -ε33

2 + ε2
12 + ε2

23 + ε2
13

（11）
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σ ft，eq = lc ( σ11 ε11 + σ12 ε12 + σ13 ε13 )
δ ft，eq

σ fc，eq = lc ( -σ11 -ε11 )
δ fc，eq

σmt，eq = lc ( σ22 ε22 + σ33 ε33 + σ12 ε12 + σ23 ε23 + σ13 ε13 )
δmt，eq

σmc，eq = lc ( -σ22 -ε22 + -σ33 -ε33 + σ12 ε12 + σ23 ε23 + σ13 ε13 )
δmt，eq

（12）

式中〈〉为麦考利运算符，其定义为

x ={0           x ≤ 0  
x           x      >   0

（13）

4 层间损伤

4. 1　粘聚力模型的本构关系

采用基于双线性牵引分离关系的内聚力单元

来模拟复合材料层合板相邻层间的分层损伤，其本

构关系为

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

ü
ý
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ïïïï
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=
é
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ê

ê
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úK nn

K ss

K tt
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ü
ý
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δn

δ s

δ t

（14）

式中：K nn 为黏聚力单元的法向界面刚度，K ss 和 K tt

分别为两个切向界面刚度。

4. 2　损伤起始准则

黏聚力单元损伤机制通常分为 3 个部分：损伤
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起始准则、损伤演化规律以及达到完全损伤后单元

删除。在实际的层间界面通常不会处在单一的载

荷模式下，它的分层和扩展行为由混合模式下各个

裂纹模式决定。所以，本文采用二次名应力准则作

为内聚力单元的起始损伤判据

( tn

t 0
n ) 2

+ ( ts

t 0
s )

2

+ ( t t

t 0
t )

2

= 1 （15）

式中：tn、ts 和 t t 分别为法向牵引应力和两个剪切应

力，t 0
n、t 0

s 和 t 0
t 为界面法向强度和剪切强度。

4. 3　损伤演化规律

当内聚力单元满足损伤起始标准时，损伤变量

D 对材料刚度进行退化，对于线性退化过程，其可

表示为

D =  
ì
í

î

ïïïï

ïïïï

0       δ max
m < δ 0

m

δ f
m ( δ max

m - δ 0
m )

δ max
m ( δ f

m - δ 0
m )

δ 0
m ≤ δ max

m ≤ δ f
m

（16）

式中：δm = δn
2 +( δ s )2 +( δ t )2 为等效位移；δ max

m

为加载过程中等效位移的最大值；δ 0
m 和 δ f

m 为内聚

力单元损伤起始时对应的等效位移和完全损伤时

对应的等效位移。可以从之前的公式轻易推导得

到 δ 0
m 表达式为

δ 0
m =

δ 0
n δ 0

s δ 0
t δn

2 +( δ s )2 +( δ t )2

( )δn δ 0
s δ 0

t
2
+ ( )δ 0

n δ s δ 0
t

2 + ( )δ 0
n δ 0

s δ t
2
（17）

内聚力单元完全损伤时的等效位移 δ f 则由基

于 Benzeggagh⁃Kenane（B⁃K）［38］断裂能的准则确定

GC = GⅠC +( GⅡC - GⅢC ) ( )GShear

GT

η

（18）

式中：G shear = GⅡ + GⅢ，GT = GⅠ + GShear；GⅠ、GⅡ

和 GⅢ 分别为Ⅰ型、Ⅱ型和Ⅲ型裂纹的断裂韧性。

指数 η 是复合材料相关损伤因子，通常将它设置在

1~2 之间，本文根据文献将它设置为 1.45［39］。由此

可得 δ f
m 的表达式为

δ f
m = 2GC

T 0
eff

（19）

式中 T 0
eff = σn

2 +( σ s )2 +( σ t )2 为损伤起始时的

等效应力。

5 结果与讨论

5. 1　变厚度层合板的应变及位移场分析

首先对试验件表面的应变片所测得的应变进

行分析。如图 10 所示为变厚度层合板的应变 ⁃载
荷曲线，在加载初期，G1~G12 所测得的应变随载

荷的增加而线性增长。当载荷加载到约 140 kN

时，应变⁃载荷曲线开始出现分叉，表明试验件开始

出现微小的屈曲。通过分析不同位置的应变发现，

在变厚度一侧靠近渐层区域的 G1 和 G4 所测得的

应变均高于其他位置的应变，而相同位置另一侧

G7 和 G10 的应变则最小；位于变厚度一侧薄段中

间区域的 G2 和 G5 所测得的应变则稍小于另一侧

G8 和 G11 的应变。这说明试验件在压缩载荷下出

现了某种局部的微小弯曲，这是因为载荷沿着过渡

区由厚段传递到薄段时，由于变厚度层合板的中性

轴在过渡区的不连续性使得其产生了局部的弯矩。

图 11 为由不对称中性轴造成的弯矩示意图。

面外位移随厚度的变化如图 12 所示，可以看到在

图 10 试验测得的应变-载荷曲线

Fig.10 Experimentally measured strain-load curves

图 11 不对称中性轴导致的局部弯矩

Fig.11 Local bending moment due to asymmetric neutral 
axis

图 12 有限元仿真中不同载荷下的面外位移

Fig.12 Out-of-plane displacements under different loads in 
the finite element simulation
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变厚度段，其面外位移为正。而在薄段面外位移为

负且在靠近变厚度区域的两处达到最大，而在中间

区域最小，所形成两个向内突出的鼓包如图 13 所

示，随着载荷的增加，这一现象逐渐明显。值得注

意的是，由于夹具的作用，这些面外位移是非常微

小的，最大值仅为 0.11 mm。

5. 2　模型对变厚度层合板极限载荷的预测

模型对变厚度层合板的极限载荷进行了预

测。如图 14 为试验和模型的载荷 ⁃位移曲线，可以

看到试验中载荷与位移呈现出较好的线性关系，即

使在一定的负载水平下，也未出现明显的非线性行

为，这表明层合板在完全破坏前，其内部并未出现

明显的损伤。当达到极限载荷时，伴随着爆裂的响

声，试件瞬间破坏压溃，载荷骤降。最终得到 4 组

试验的极限载荷分别为 161.5、164.89、163.01 和

160.03 kN，模型得到的极限载荷为 144.94 kN，相

比 4 组试验的平均值 162.35 kN 小了约 17.41 kN，

模型与试验的误差为 10.7%。不仅如此，本文还预

测了厚度与变厚度层合板薄段厚度相同的恒定厚

度层合板的极限压缩载荷，如图 14 预测得到的极

限载荷为 160.12 kN，由于变厚度层合板材料与几

何的不连续性造成的应力集中导致其极限载荷相

比恒定厚度层合板下降了约 9.5%。如前所述，准

静态分析需要控制动能的大小及克服缩减积分带

来的沙漏问题，如图 15 显示了人工应变能（AL⁃
LAE）、动能（ALLKE）和内能（ALLIE）与载荷的

关系曲线，结果表明，ALLAE/ALLIE 和 ALLKE/
ALLIE 均不到 5%，证明了该模型的合理性及有

效性。

5. 3　截面应力随厚度的变化

相比恒定厚度的层合板，非对称变厚度层合板

的内部应力分布是极其复杂的，尤其是在变厚度区

域，不对称的特殊形状使其在轴向压缩下形成了多

种载荷状态。为了准确分析变厚度区域的应力分

布，图 16 为载荷在 142 kN 时对薄段 ⁃变厚度 ⁃厚段

的所有 0° 铺层进行应力提取。由于应力沿 y 方向

的分布不是本文的研究重点，所以仅对 σx、σz 和 τxz 
3 个应力进行了研究。

图 17（a）显示了上半部分 0°铺层 σx 沿 x 轴的分

布，在薄段区域 σx 约为-1 200 MPa。随着 XL 的增

加，在薄段和过渡段的交界处有一个较小的波峰，

表明此处有沿着 x 轴方向的应力集中。但是，这种

小的波峰并不是所有的 0° 铺层都出现，仅发生在

图 13 有限元中面外位移的云图

Fig.13 Cloud diagram of out-of-plane displacement in finite 
element

图 14 试验及有限元仿真的载荷-位移曲线

Fig.14 Load-displacement curves of specimens and finite el⁃
ement simulation

图 15 有限元仿真中的内能、动能和人工应变能随位移变

化曲线

Fig.15 Internal energy, kinetic energy and artificial strain 
energy curves with displacement in finite element 
simulation

图 16 提取层合板中 3~54 层  0°铺层的应力

Fig.16 Extracting the stress of 0° Ply of 3—54 layers in 
laminate
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覆盖层 Ply 3 和 Ply 5。在变厚度段，随着层合板厚

度的增加，可以看到 σx 逐渐减小，这表明逐渐增多

的递减铺层分担了一些载荷。当接近变厚度段与

厚段的交界处时，Ply 3、Ply 5 和 Ply 7 这 3 层覆盖

层的应力逐渐增加并在交界处再次达到波峰，这不

仅与变厚度所形成的锥角相关，也与夹具摩擦加载

的方式相关。首先，锥角易导致应力集中，由于厚

度的突然变化，载荷无法在此处继续沿原有的路径

继续传递，只能沿着变厚度区域相邻的连续层和层

降层传递。不仅如此，由于在厚段的上、下表面通

过摩擦施加轴向压缩载荷，从表面的覆盖层到中间

的铺层其载荷也逐级递减。如图 17（b）为下半部

分 0° 铺层的 σx 沿 X 轴的变化，其应力分布与上半

部分基本一致，不同的是，可以更加明显地看到在

过渡段从 Ply 30~Ply 54，σx 是逐渐增大的。

如图 18（a）为上半部分 0°铺层的 σz 沿 x 轴的变

化，与 σx 相比，层间应力则要小得多。在薄段和变

厚度段，Ply 3 和 Ply 5 承受较大的层间拉应力，其 σz

在变厚度段的分布表明，这种顶部的覆盖层存在着

局部的弯曲。Ply 18、Ply 22 和 Ply 27 的 σz 在变厚

度段的不同位置出现了较大的跳跃，这是因为与此

相邻的铺层递减造成层间应力的突然变化。值得

注意的是，在薄段与变厚度段、变厚度段与厚段的

交界处均出现了明显的峰值，这表明在变厚度区域

不仅沿 x 方向的会出现应力的集中，沿 z 轴方向也

会出现明显的应力集中。图 18（b）为下半部分 0°
铺层的 σz 沿 x 轴的变化，随着层降层长度在变厚度

段的增加，可以更加清晰地观察到越靠近表面的铺

层，如 Ply 54、Ply 52 和 Ply 50 其层间承受越大的拉

应力。越靠近中间铺层，如 Ply 30、Ply 32 和 Ply 
35，其层间承受越小的拉应力甚至是压应力。

剪切应力也是导致层合板失效的重要因素之

一。图 19（a，b）为 σxz 沿 X 轴的变化，σxz 在 XL=
13.5 mm 和 XL=46.5 mm 处均出现了峰值，在薄段

和变厚度段，中间位置的铺层 Ply 27 和 Ply 30 承受

较大的正剪切应力，而其余铺层基本承受负的剪切

应力。对层合板截面应力的分析进一步揭示了非

对称层合板在压缩载荷下的破坏起因及对危险破

坏位置的预测，对非对称层合板的设计与应用提供

了一定的参考。

图 17 有限元中  0°铺层的 σx 沿 x 轴的变化

Fig.17 Variation of σx of 0° plies along x axis in finite ele⁃
ment

图 18 有限元中 0°铺层的 σz 沿 x 轴的变化

Fig.18 Variation of σz of 0° plies along x axis in finite 
element
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5. 4　变厚度层合板破坏失效分析

对于非对称变厚度层合板的压缩，诸多的因素

导致了层合板的最终失效。图 20（a）为其中 1 个试

验件的破坏形貌，观察到最终的破坏发生在靠近薄

段与变厚度段的交界处。由于层合板表面纤维呈

±45°铺层，在轴压载荷下，纤维承受的剪切应力使

得纤维之间的树脂基体发生开裂。图 20（b）为显

微镜下的破坏形貌，可以看到大量的层间分层以及

纤维断裂。剪切应力 σxz 是导致纤维断裂的主要因

素，层合板中纤维在压缩载荷下承受大部分的载

荷，随着 σxz 的增大，树脂基体无法对纤维的横向起

到支撑作用，纤维发生失稳屈曲对基体施加横向的

剪切应力，当剪切应力达到极限时，树脂基体在横

向发生剪切形变，形成树脂折曲带，处于折曲带边

界处的纤维发生断裂。然而，破坏的发生并不是单

一应力作用的结果，由之前对 σx 的分析可得，由于

铺层的递减，处于薄段和变厚度段的纤维承受着较

大的载荷，特别是位于薄段与变厚度段交界处出现

的应力峰值。如图 20（c）为有限元内聚力单元的

损伤，可以看到由于单层预浸料之间相互挤压与剥

离，在层间应力集中处发生了分层。图 20（d，e）分

别为另一个试验件的破坏形貌和显微镜下的破坏

形貌。图 20（f）为有限元中纤维处于局部微屈曲的

状态下发生断裂。

图 21（a，b）分别为层合板变厚度一侧和光滑

一侧的有限元与试验的破坏对比，可以看到有限元

模拟的结果与试验非常一致，破坏均发生在薄段与

变厚度段的交界处。其中纤维的拉伸破坏相比于

纤维压缩破坏要少，基体的拉伸与压缩破坏也较为

明显。

图 22（a）为模型的最终失效的应力图。图 22
（b）为部分 A⁃A 截面的界面层失效图，1'位置处的

界面层完全失效，单元删除；2'位置处的界面层刚

图 19 有限元中 0°铺层的 σxz 沿 x 轴的变化

Fig.19 Variation of σxz of 0° plies along x axis in finite ele⁃
ment

图 20 试验和有限元结果中的纤维与基体的破坏及层间分层

Fig.20 Damage of fiber and matrix and delamination between layers in experiment and finite element results
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度退化但还未完全失效。图 22（c）对薄段和变厚

度段的 29 层界面层进行离散，位于顶部和底部连

续铺层的界面并未出现明显的损伤，然而对于递减

铺层的相邻界面层如 9 号、16 号和 23 号则出现了

较大面积的分层损伤，这表明变厚度区域的递减铺

层会出现较大的层间应力，特别是对于树脂富集

区，是开裂和损伤扩展的起始部位。层间界面结合

的好坏决定了压缩载荷下层间裂纹的产生，继而影

响层合板的极限载荷及破坏形式，提高层间界面的

力学性能是增加变厚度层合板压缩性能的途径

之一。

6 结　　论

本文提出了一个考虑层间和层内损伤的变厚

度复合材料层合板等效模型，用于预层合板在压缩

载荷下的动态力学响应和损伤发展。采用基于修

正的等效位移计算方法的三维 Hashin 准则预测复

合材料损伤出现，避免了在损伤演化过程中忽略厚

度方向的应力分量。采用基于双线性牵引分离定

律和 B⁃K 准则的零厚度内聚力单元模拟树脂袋开

裂及层间分层。成功地模拟了试件的层间及层内

应力分布和渐进失效行为。数值模拟结果与试验

结果吻合较好，总结出以下结论：

（1） 在压缩载荷下，不连续的中性轴导致变厚

度层合板产生了局部的弯矩。该弯矩和轴向压缩

载荷相互耦合共同作用于层合板的变厚度区域。

夹具抑制了层合板发生明显的屈曲而导致其过早

破坏，从而可以准确分析危险区域的破坏情况。

（2） 所提出的方法预测的极限压缩载荷比试

验测得的要小，这表明采用零厚度的 Cohesive 和

基于 3D Hashin 准则的损伤演化模型预测相对保

守，可以为变厚度复合材料层合板的设计和工程应

用提供较好的参考和选择。

（3） 由于变厚度层合板本身材料与几何的不

连续性和多个载荷的作用，变厚度区域的应力分布

复杂。对于变厚度区域进行应力分析，位于薄段的

x 方向的拉应力明显大于变厚度段与厚度段的应

力且在两个锥角处均产生了峰值；位于上下表面的

0 度覆盖层受到层间拉应力，位于中间的铺层则受

到层间压应力；中心带承受着正剪切应力，其余则

受到负剪切应力。这些应力集中是导致层合板发

生分层继而最终破坏的因素。

（4） 破坏发生在薄段与变厚度段的交界处，这

与应力分析得到的应力集中处一致。在破坏处，由

于应力集中导致的纤维微屈曲造成了纤维与基体

的压缩破坏，相比恒定厚度层合板其极限载荷下降

了约 9.5%。对于界面层，层降层相邻的界面层其

损伤区域相比连续铺层的要大，这说明树脂富集区

是诱导分层提早发生的因素。
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