
2024， 46（5）：1243⁃1252Journal of Mechanical Strength

含孔复合材料层合板的单轴拉伸渐进损伤研究*
STUDY ON UNIAXIAL TENSILE PROGRESSIVE DAMAGE OF 

COMPOSITE LAMINATES WITH A HOLE
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（中国民航大学 航空工程学院，天津 300300）
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摘要 针对复合材料的分层现象，结合考虑材料脆性断裂的三线性内聚力模型，通过Fortran语言，编写了Abaqus用
户子程序，建立了三维的含孔复合材料层合板渐进损伤分析模型。针对4种不同的铺层方式，进行了单轴拉伸试验，使用

大型商用有限元分析软件Abaqus进行建模，对层合板的孔边损伤进行了分析。结果表明，模型可以较好地预测含孔复合

材料层合板单轴拉伸失效的极限载荷和损伤形貌，层合板的失效区域主要集中于孔边。此研究方法和成果可为复合材

料层合板设计和维修提供参考依据。
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Abstract In response to the delamination phenomenon of composite materials， combined with a trilinear cohesive force 

model considering brittle fracture of materials， an Abaqus user subroutine was written using Fortran language to establish a three⁃
dimensional progressive damage analysis model for composite laminates with a hole.  Uniaxial tensile tests were conducted for 
four different layering methods， and modeling was conducted by using the commercial finite element analysis software Abaqus to 
analyze the hole edge damage of laminated plates.  The results indicate that the proposed model can effectively predict the 
ultimate load and damage morphology of uniaxial tensile failure of composite laminates with a hole， and the failure zones of 
laminated plates are mainly concentrated at the hole edge.  The research methods and results of this model can provide a 
reference for the design and maintenance of composite laminates.
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0　引言

目前，复合材料结构在民航领域中已得到了广泛

的应用。其中，在国产大飞机 C919上，复合材料大量

应用于基体结构中，占比超过了10%；空中客车与波音

的旗下，都有复合材料用量超过 50%的民用客机。但

是，复合材料层合板在厚度方向上强度较弱，层合板

在厚度方向上的强度仅有层内强度的几百分之一左

右，在遭受外力或冲击时容易在不同铺层之间发生分

层损伤，有超过半数的结构失效是由分层引起的［1］。

对于复合材料的分层损伤检测，目前已有较成熟完善

的试验标准，但实际工作中往往由于结构件过于复

杂、工作环境条件较差等原因导致损伤不易检测，数

值仿真仍然是预测层合板失效的重要方式。在实际

工作中，往往由于结构设计或工作环境的要求，需要

对结构进行开孔设计。

复合材料结构发生分层损伤后将导致其截面形

状突变与材料不连续，在分层区域周围引起应力集中
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现象，结构整体的刚度和强度将会下降［2-7］。因此，在

对复合材料结构进行强度分析时，必须研究结构的分

层损伤扩展过程［8-12］。

研究人员在模拟复合材料层合板界面的力学状

态与分层损伤扩展时，常使用内聚力模型作为主要的

研究方法［13-14］。然而，内聚力单元的界面刚度和尺寸

大小通常是根据研究人员的经验选取，存在一定的主

观性［15-16］。已有大量的试验表明，对于金属、聚合物和

陶瓷等材料，脆性断裂是其在拉伸和剪切状态下的一

种主要的失效模式。纤维与基体之间的界面也是复

合材料中的一相，因此脆性断裂也可能是它的一种失

效行为［17］。

此外，在研究含损伤结构的剩余强度时，使用开

孔等效损伤区域是一种常用的保守方法。例如，对于

含有冲击损伤的复合材料层合板，可以将冲击损伤区

域等效为开孔结构。因此对于含孔复合材料层合板

层间界面的失效研究具有一定的工程意义。李姝

等［18］研究了单层板力学性能不确定性对具有不同孔

径和铺层顺序的开孔复合材料层合板破坏强度的影

响。郭峰等［19］研究了低温条件下含孔碳纤维复合材

料层合板拉伸损伤特性。杨钧超等［20］基于断裂面失

效理论研究了铺层和尺寸对含孔复合材料层合板拉

伸性能的影响。张华伟等［21］讨论了层合板的受力与

失效形式，分析了铺层角度、中心孔尺寸对极限载荷

的影响。孙振辉等［22］采用解析计算和拉伸试验相结

合的方法，对开孔复合材料板的孔边应力和损伤进行

了研究。

基于徐建新等［23］提出的材料脆性断裂的内聚力

模型和三维Hashin层合板失效准则，并结合含孔复合

材料层合板的渐进损伤过程建立仿真模型，通过与试

验结果进行对比，验证了模型的可行性，分析了层合

板的孔边失效过程与整体失效过程。

1　理论基础

1. 1　层合板层间数值模拟

针对复合材料的分层现象，结合复合材料的脆性

断裂失效模式，提出了一种三线性内聚力模型；这种

考虑界面材料脆性断裂过程的三线性内聚力模型不

仅计算速度提高了约 10%，而且能够更准确地模拟复

合材料的分层现象，因此本文基于此模型进行层合板

层间的数值仿真分析。

1. 2　层合板失效准则

层合板的失效准则采用三维Hashin失效准则，该

准则现在已经在学术和工程领域得到了广泛应用，且

被各大有限元软件集成。本文采用基于应变的Hashin
失效准则对材料的失效进行判断：

1）纤维拉伸失效（εxx ≥ 0）：

f f = ( εxx

X εT
) 2 + ( εxy

Sε12
) 2 + ( εxz

Sε13
) 2 （1）

2）纤维压缩失效（εxx < 0）：

f f = ( εxx

X εC
) 2 （2）

3）基体拉伸失效（εyy + εzz ≥ 0）：

fm = ( εyy

Y εT
) 2 + ( εxy

Sε12
) 2 + ( εyz

Sε23
) 2 （3）

4）基体压缩失效（εyy + εzz < 0）：

fm = ( εyy

Y εC
) 2 + ( εxy

Sε12
) 2 + ( εyz

Sε23
) 2 （4）

式中，f f、 fm 分别为复合材料层合板单层的纤维失效指

数和基体失效指数；X εT、X εC、Y εT、Y εC、Sε12、Sε13、Sε23分别为复

合材料单层的纵向拉伸失效应变、纵向压缩失效应

变、横向拉伸失效应变、横向压缩失效应变和面内剪

切失效应变。其中，

X εT = XT
E11

；X εC = XC
E11

；Y εT = YT
E22

；

Y εC = YC
E22

；Sε12 = S12
G12

；Sε13 = S13
G13

；Sε23 = S23
G23

（5）
式中，XT、XC分别为纤维方向上的抗拉和抗压强度；YT、

YC分别为垂直于纤维方向的抗拉和抗压强度；S12、S13、

S23为层内的剪切强度。E11、E22、G12、G13、G23 分别为复

合材料单层相应的弹性模量和剪切模量。

f f、 fm 大于 1，说明材料发生了相应的失效，则需要

对材料的属性进行相应的退化。

1. 3　材料退化方案

对于层合板材料损伤演化模型，本文使用应变形

式的基于断裂韧性的指数型连续退化模型［24］，以此描

述复合材料的纤维方向与垂直于纤维方向的损伤，为

d f = 1 - exp [ C11 ( X ε
i )2 (1 - f f )LC /Gi ]

f f
（6）

dm = 1 - exp [ C22 (Y ε
i )2 (1 - fm )LC /Gi ]

fm
（7）

式中，d f、dm 分别为纤维损伤状态变量和基体损伤状态

变量；C11、C22为刚度矩阵C的矩阵元素；X ε
i 、Y ε

i 分别为

复合材料单层的失效应变。当材料发生纤维拉伸失

效时X ε
i = X εT；发生纤维压缩失效时X ε

i = X εC；当材料发

生基体拉伸失效时Y ε
i = Y εT；发生基体压缩失效时Y ε

i =
Y εC；LC为有限元单元的特征长度；Gi为材料在不同失效

模式下的断裂能量释放率。
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通过损伤状态变量 d f、dm 分别控制损伤后的刚度

折减，其形式如下［25］：

Cd =
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úαC11 αβC12 αC13 0 0 0
αβC12 βC22 βC23 0 0 0
αC13 βC23 C33 0 0 0

0 0 0 αβC44 0 0
0 0 0 0 C55 0
0 0 0 0 0 C66

（8）

式中，α = (1 - d f )；β = (1 - dm )。
2　单轴拉伸试验

本节对含孔复合材料层合板进行了单轴拉伸试

验，如图 1 所示，所用的试验设备为电液伺服疲劳试

验机（Instron 8801 型）；试验参数参照 ASTM D5766 标

准［26］进行设置；采用位移加载方式，加载速率为

2 mm/min，当试验过程中监控的参数出现突变时结束

试验。试验夹具为液压夹具，可以避免加强片与夹具

之间的相互滑动，从而提高试验的精度。

含孔复合材料层合板单轴拉伸试验的试件材料

为T300/YH69；为了提高试验精度，试件各位置的厚度

与设计值之间的差距不能超过 0. 1 mm；且各铺层角与

设计值偏差不能超过 1°；试件的孔隙率小于 2%。试

件的几何尺寸如图 2所示，图中阴影部分为试件的加

强片，中间段为试件的工作段。

试验在室温大气环境下进行，试验共设计 4 种不

同的铺层，其编号与铺层情况如表1所示。

图 3 为电液伺服疲劳试验机停止加载时（即试件

失效时）的试验概况图。从图 4 可以看出，T-1、T-2 和

T-4 三种试件的损伤形貌较为类似，沿着 45°方向，出

现了纤维/基体的开裂，损伤集中于孔边区域，有明显

的孔边分层与基体开裂现象。对于 T-3 试件，除了以

上现象，还出现了孔边区域的爆炸形式的破坏。

3　数值分析

3. 1　强度分析

基于上述的理论基础编制含孔复合材料层合板

的渐进损伤模型的 Vumat子程序，并使用该模型对第

2 节的试验进行仿真预测，试件的材料参数如表 2 所

图1　电液伺服疲劳试验机

Fig. 1　Electro-hydraulic servo fatigue tester

图2　含孔复合材料层合板单轴拉伸试件的几何尺寸

Fig. 2　Geometry dimensions of uniaxial tensile specimens of composite 
laminates with hole

表1　试件的编号与铺层角度

Tab.  1　Numbering and layering angle of the specimen

编号 Number
T-1
T-2
T-3
T-4

铺层角度 Layering angle
[−45/0/45/0/−45/0/45/0/−45/90/45/-0]s

[45/−45/90/0/−45/0/45/0/90/0]s

[45/−45/0/−45/0/45/0]s

[45/−45/0/−45/45/0/−45/90/0/45/-0]s

（a） T-1的失效形貌

（a） Failure morphology of T-1
（b） T-2的失效形貌

（b） Failure morphology of T-2

（c） T-3的失效形貌

（c） Failure morphology of T-3
（d） T-4的失效形貌

（d） Failure morphology of T-4
图3　含孔复合材料层合板单轴拉伸试件的试验概况图

Fig. 3　Test profile of uniaxial tensile specimens of composite 
laminates with hole
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示。表2中，GⅠC、GⅡC分别为层间Ⅰ型、Ⅱ型裂纹的断裂

韧性；σmax
Ⅰ 、σmax

Ⅱ 分别为层间抗拉强度和层间剪切强度。

由于 4 种试件的几何模型仅在厚度方向有差异，

因此采用相似的有限元建模方式，如图 4 所示；对试

件的工作段进行建模，对孔边区域进行切分，并沿中

心孔环向切分出 2R 的同心圆区域，对孔边的重点关

注区域进行网格加密；在验证网格收敛性的情况下，

模型在长度方向划分 70 个网格，宽度方向划分 20 个

网格，孔边划分 80个网格，孔边重点关注区域的径向

划分 10 个网格，次重点区域的径向划分 8 个网格，厚

度方向上每层划分一层网格，并对孔边区域插入内聚

力单元，层合板整体采用C3D8R单元。

（a）含孔复合材料层合板的几何模型切分情况

（a） Geometrical modeling of cut-outs of porous composite laminates

（b）含孔复合材料层合板的网格划分情况

（b） Meshing of porous composite laminates

（c）含孔复合材料层合板孔边区域的网格划分情况

（c） Mesh delineation of pore-containing composite laminates in the 
region of the pore edges
图4　含孔复合材料层合板有限元建模情况示意图

Fig. 4　Schematic diagram of finite element modeling of composite 
laminates with hole

仿真预测结果与试验结果的对比如图 5所示。从

图 5可以看出，试件在加载过程中随着载荷的不断上

升，刚度会逐渐下降，直至最终发生突然的失效，仿真

模型虽然也有逐渐退化的特点，但在载荷-位移曲线

上表现得不是很明显；模型对于试件极限载荷的预测

较好，预测结果如表 3所示，平均相对误差为 4. 969%，

其中 T-3 铺层的误差最大为-10. 512%，由于缺少 90°
铺层，在孔边出现了爆炸形式的破坏。

（a） T-1试件的仿真结果与试验结果对比

（a） Comparison of simulation and test results for T-1 specimen

（b） T-2试件的仿真结果与试验结果对比

（b） Comparison of simulation and test results for T-2 specimen

（c） T-3试件的仿真结果与试验结果对比

（c） Comparison of simulation and test results for T-3 specimen

表2　T300/YH69的材料参数

Tab. 2　Material parameters for T300/YH69

参数 Parameters
E11 /GPa

E22 = E33 /GPa
G12 = G13 /GPa

G23 /GPa
ν12 = ν13

ν23
XT /MPa
XC /MPa
YT /MPa

值 Value
153
10.3

6
3.7
0.3
0.4

2 537
1 580

51

参数 Parameters
YC /MPa
S12 /MPa
S13 /MPa
S23 /MPa

GⅠC / (N/mm)
GⅡC / (N/mm)

σmaxⅠ /MPa
σmaxⅡ /MPa

―

值 Value
130
90
13
50
0.6
2.1
30
30
―
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（d） T-4试件的仿真结果与试验结果对比

（d） Comparison of simulation and test results for T-4 specimen
图5　含孔复合材料层合板单轴拉伸试验的载荷-位移曲线

Fig. 5　Load-displacement curves for uniaxial tensile testing of 
composite laminates with hole

表3　T300/YH69含孔复合材料层合板的极限载荷预测

Tab. 3　Ultimate load prediction of T300/YH69 composite 

laminate with hole

编号
Number

T-1
T-2
T-3
T-4

试验结果
Test results/kN

78.6
69.9
68.4
61.5

仿真结果
Simulation results/kN

82.1
70.1
61.2
58.7

相对误差
Relative error/%

4.5
0.4

−10.5
4.5

层合板仿真预测的损伤形貌与试验结果的对比

如图 6 所示，灰色表示单元已经完全失效，黑色表示

单元未发生损伤，其余表示单元已损伤但未完全失

效；从图 6 可以发现，对于 4 种铺层的层合板，孔边均

发生了严重的分层损伤，对于±45°铺层，出现了基体

开裂与纤维拔出；0°铺层作为承载拉伸载荷的主要部

分，从孔边沿着垂直于加载的方向发生了纤维断裂，

并贯穿整个 0°铺层；90°铺层则主要发生了基体拉伸

失效与基体压缩失效。

（a） T-1试件正面损伤形貌对比

（a） Comparison of frontal damage morphology of T-1 specimen

（b） T-1试件侧面损伤形貌对比

（b） Comparison of lateral damage morphology of T-1 specimen

（c） T-2试件正面损伤形貌对比

（c） Comparison of frontal damage morphology of T-2 specimen

（d） T-2试件侧面损伤形貌对比

（d） Comparison of lateral damage morphology of T-2 specimen

（e） T-3试件正面损伤形貌对比

（e） Comparison of frontal damage morphology of T-3 specimens

（f） T-3试件侧面损伤形貌对比

（f） Comparison of lateral damage morphology of T-3 specimen
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（g） T-4试件正面损伤形貌对比

（g） Comparison of frontal damage morphology of T-4 specimen

（h） T-4试件侧面损伤形貌对比

（h） Comparison of lateral damage morphology of T-4 specimen
图6　含孔复合材料层合板仿真预测的损伤形貌与试验结果的对比

Fig. 6　Comparison of damage morphology predicted by simulation and 
test results for composite laminates with hole

3. 2　层间应力分析

由分析可以发现，含孔复合材料层合板的孔边区

域发生了严重的分层损伤，层间应力可以反映层合板

层间界面的失效趋势；然而通过试验难以测量复合材

料层合板的层间应力分布情况，本文使用上述三维渐

进损伤模型，通过数值分析方法，对层合板的层间应

力分布情况进行分析。

现选取 T-4 型铺层，分别对［0/90］、［45/0］、［45/
-45］和［45/90］四种不同铺层的层间界面的层间应力

进行分析，如图 7 所示，为沿孔边不同铺层组合方式

下，损伤演化前后的界面层间应力环向分布情况。

图 7中，S13、S23表示层间界面的面内切应力，S33表

示沿垂直于面内方向的层间正应力；0°方向为加载方

向，沿孔边逆时针方向增加；经过分析可以发现，对于

［0/90］界面，层间切应力在 0°、90°、270°和 360°方向周

围的分布较大，而层间正应力沿孔边分布明显小于层

间切应力，但在 90°和 270°方向突然增加，且失效区域

集中于 90°方向；对于［45/0］界面，层间切应力在 45°和
225°方向出现了极值，层间正应力则在90°方向突然增

加，且层间切应力S13明显大于另外两种层间应力S23和

S33，失效后失效区域集中于 45°~135°和 225°~315°；对
于［45/-45］界面，层间切应力在 0°、90°、270°和 360°方
向较大，层间正应力的水平则明显小于层间切应力，

失效区域集中于45°~135°和225°~315°，即垂直于加载

方向的±45°铺层相交的区域；对于［45/90］界面，层间

切应力的极值出现在 0°、90°、180°、270°和 360°方向周

围，层间正应力在 90°和 270°方向出现极值，失效区域

集中于45°~135°和225°~350°。
从图 7 可以发现，无论层间正应力相较于层间切

应力的大小如何，失效区域总是集中在垂直于加载方

向的孔边周围，一般也是层间正应力出现极值的区域

附近；而且对于含有 90°方向铺层的层间界面，层间正

应力的水平会明显升高。

为了研究随着离孔边距离的增加，层间应力的变

化程度和铺层内应力水平的变化程度，选取［45/-45］
界面为研究对象；［45/-45］界面离孔边不同距离的主

应力环向分布情况与含孔复合材料层合板的顶面 45°
铺层主应力离孔边不同距离的环向分布情况如图

8（a）和图8（b）所示。

（a）［0/90］界面失效前的层间应力分布

（a）［0/90］  interlayer stress distribution before interface failure
（b）［0/90］界面失效后的层间应力分布

（b）［0/90］  interlayer stress distribution after interface failure
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（c）［45/0］界面失效前的层间应力分布

（c）［45/0］ interlayer stress distribution before interface failure

（e）［45/-45］界面失效前的层间应力分布

（e）［45/-45］ interlayer stress distribution before interface failure

（g）［45/90］界面失效前的层间应力分布

（g）［45/90］ interlayer stress distribution before interface failure

（d）［45/0］界面失效后的层间应力分布

（d）［45/0］ interlayer stress distribution after interface failure

（f）［45/-45］界面失效后的层间应力分布

（f）［45/-45］ interlayer stress distribution after interface failure

（h）［45/90］界面失效后的层间应力分布

（h）［45/90］ interlayer stress distribution after interface failure
图7　界面层间应力环向分布情况

Fig. 7　Circumferential distribution of interlayer stress at the interface
图 8 中，R 为含孔复合材料层合板中心圆孔的半

径，0. 0~0. 9R 表示距离中心圆孔边界的距离。由图

8（a）可以发现，孔边有明显的自由边效应，在 0. 0~
0. 5R，界面的层间应力发生了明显的下降，之后下降

趋势逐步放缓，总体上看，距离孔边越近，则应力水

平越高，两者成线性关系；由图 8（b）可以发现，对于

顶部 45°铺层的应力分布情况，与层间界面相似，总

体上呈逐渐下降的趋势，且下降速度逐渐放缓，但在

0. 0~0. 2R内则出现了先下降后上升的趋势。

图 9（a）~图 9（c）分别为［45/-45］界面在 0°、45°和

1249



2024 年机 械 强 度

90°方向沿中心圆孔径向的层间应力分布情况。

图 9 中，为了便于观察层间应力的分布情况与孔

边距和孔径的关系，将横坐标设计为距孔边的距离与

孔径的比值。由图 9 可以发现，对于各个方向，层间

应力在 0. 5R 时均出现了剧烈变化：从一个极值迅速

变化到另一个极值；在 0. 5R之后的 0°方向上，由于仅

在孔边区域插入了内聚单元，层间应力呈逐渐下降的

趋势；在 45°与 90°方向上，由于自由边效应的原因，

层间应力呈先下降后上升的趋势。

4　结论

本文针对复合材料的分层现象，考虑界面材料的

脆性断裂过程，针对 4 种不同的铺层方式，进行了单

轴拉伸试验，对层合板的孔边损伤进行了分析。主要

结论如下：

1）考虑材料脆性断裂的模型可以较好地预测含

孔复合材料层合板单轴拉伸失效的极限载荷和损伤

形貌。

（a）［45/-45］界面层间正应力离孔边不同距离的环向分布情况

（a） Circumferential distribution of positive interlayer stresses at the 
［45/-45］  interface at different distances from the hole edge

（b）顶面45°铺层第一主应力离孔边不同距离的环向分布情况

（b） Circumferential distribution of the first principal stress in the top 
45°pavement at different distances from the edge of the hole

图8　［45/-45］界面与顶面的应力环向分布情况

Fig. 8　Circumferential distribution of stresses at the ［45/-45］ 
interface and the top surface

（a）层间应力在0°方向沿径向的分布

（a） Distribution of interlayer stresses in the radial direction at 0°

（b）层间应力在45°方向沿径向的分布

（b） Distribution of interlayer stresses in the radial direction at 45°

（c）层间应力在90°方向沿径向的分布

（c） Distribution of interlayer stresses in the radial direction at 90°
图9　［45/-45］界面层间应力在0°、45°和90°方向沿径向的分布

Fig. 9　Distribution of ［45/-45］  interfacial interlaminar stresses along 
the radial direction at 0°，45° and 90°
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2）层合板的失效区域主要集中于孔边，±45°铺层

的孔边区域出现了纤维控制的失效，远离孔边的区域

主要发生基体控制的失效；0°铺层从孔边沿垂直于加

载的方向发生了纤维拉伸失效，90°铺层则主要发生

了基体拉伸失效。

3）层合板层间界面的分层损伤，总是集中在垂直

于加载方向的孔边周围，并在垂直于加载方向的±45°
区域内，向试件的边界扩展，90°铺层的层间界面的层

间正应力水平大于其他层间界面，且分层损伤集中于

层间正应力较大的区域；对于不同方向的层间应力，

由于自由边效应，层间应力在孔边出现极值，并在

0. 0~0. 5R 内迅速变化，且 90°方向的应力水平大于 0°
与 45°方向的应力水平，应重点关注含孔复合材料层

合板孔边 1R的层间应力分布情况。
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