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摘暋要:对复合材料结构进行开孔将会导致结构强度显著下降。以含中心圆孔的复合材料层合板为研究对

象,根据 ASTM D5766标准对三种不同铺层比例的含中心圆孔复合材料层合板进行拉伸试验,研究不同铺层

比例对复合材料开孔拉伸试验件的拉伸性能和失效模式的影响。基于连续介质损伤力学,分别采用最大应变

失效准则和基于物理失效机制的三维非线性Puck失效准则预测纤维和基体损伤的起始,通过应变表征损伤演

化,建立含中心圆孔复合材料层合板的三维有限元模型;并进行数值分析,通过与试验结果对比,表明该模型能

有效预测含中心圆孔复合材料层合板的拉伸强度和损伤扩展过程。
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Abstract:Theopenholesofthecompositestructurewillleadtoasignificantdecreaseinthestructuralstrength.
Ittakesthecompositelaminateswithacentralholeastheresearchobject.Tensiletestsareconductonspeci灢
menswiththreedifferentplyratioaccordingtoASTMD5766standardtostudytheinfluenceofplyratioonthe
tensilepropertiesandfailuremodesoncompositelaminates.Basedoncontinuumdamagemechanics,themaxi灢
mumstraincriterionandnon灢linearPuckcriterionwhichisphysical灢basedareemployedtopredicttheinitiation
offiberandmatrixdamagerespectively.Theevolutionofdamageisbasedonstrainonthefractureplane.Three
dimensionalfiniteelementmodelofcompositelaminateswithacentralholeisbuilt.TheresultsofFEAmodel

provedthatthemodelcanefficientlypredictthetensilestrengthanddamageevolutionofcompositelaminates
withacentralhole.
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0暋引暋言

先进复合材料由于其高比强度、高比刚度,可

设计性以及良好的抗腐蚀性能等优点,已在航空航

天工程领域被广泛应用,现已成为衡量飞行器先进

性的重要指标之一。由于结构功能和装配的需要,
复合材料结构必须含有不同尺寸和形状的开孔。
开孔将会造成应力集中和纤维被切断,导致结构强

度显著下降。因此,需要对含孔复合材料层合板的

拉伸性能和失效机理展开深入研究。



复合材料带孔平板在拉伸载荷作用下主要存

在的损伤模式有纤维断裂、基体开裂以及其混合模

式。各损伤模式之间具有关联性,可能相互交叉并

诱发其他混合形式的损伤。F.K.Chang等[1]结合

Yamada灢Sun失效准则和 Hashin失效准则[2]建立

了二维渐进损伤模型来预测开孔层合板的强度和

损伤累积过程;P.P.Camanho等[3]提出了新的退

化方式,将其扩展到三维有限元模型;鲁国富等[4]

在应力计算中采用了修正的 Newton灢Raphson迭

代方法,建立了含缺口的三维有限元模型;姚辽军

等[5灢6]利用二维非线性 Hashin准则模型研究了不

同孔径、不同铺层比例对复合材料开孔层合板强度

的影响规律;李明等[7]通过试验并结合场变量子程

序研究了开孔的形状和大小对层合板强度的影响;
黎增山等[8]引入层间界面单元来预测分层损伤,模
型能够模拟含孔层合板拉伸过程中的损伤起始、扩
展和最终破坏模式和失效强度;朱建辉等[9]基于修

正的 Hashin准则和Camanho材料性能退化模型,
建立了层合板的损伤分析方法,研究了层合板在压

缩载荷作用下的承载能力和失效模式;李沛城

等[10]基于应变破坏准则建立了层合板三维连续损

伤介质模型,能够有效模拟开孔层合板损伤起始、
扩展和失效过程,并具有较高的计算精度和效率;

F.Laurin等[11]提出了一种简化的强度分析方法,
通过与大量试验数据进行对比,验证了方法的准确

性;Z.C.Su等[12]利用连续壳单元和内聚力单元建

立了复合材料层合板的渐进损伤模型,研究了开孔

板的尺寸效应;B.Y.Chen等[13]结合弥散裂纹理

论和内聚力单元研究了尺寸效应对开孔拉伸强度

的影响,并和 M.R.Wisnom 等[14]的试验结果良好

吻合;李秋漳等[15]基于连续介质损伤力学提出了

复合材料层合板含中心圆孔的数值模型,分别采用

Puck准则和 Aymerich准则对层内和层间损伤进

行判定,对不同孔径和铺层的层合板进行拉伸失效

分析;吴义韬等[16]提出了预测复合材料层合板面

内渐进损伤的分析模型,涵盖复合材料面内损伤起

始、演化直至最终失效的全过程,并完成了对两种

铺层层合板在拉伸和压缩载荷作用下的失效分析。
上述研究工作建立的损伤模型中直接将材料性能

参数进行退化,退化参数多依赖经验值,说服力不

强,且均未考虑层合板就地强度效应,但大量试验

表明,复合材料横向拉伸和剪切强度的就地强度效

应较为明显。

本文以含中心圆孔复合材料层合板为研究对

象,首先对其进行开孔拉伸试验;然后基于连续介

质损伤力学,分别采用最大应变失效准则和基于物

理失效机制的三维非线性 Puck失效准则预测纤

维和基体损伤的起始,通过应变来表征损伤演化,
基于通用商业有限元软件 ABAQUS建立含中心

圆孔复合材料层合板的三维有限元模型,分析复合

材料开孔结构在拉伸载荷作用下的损伤演化过程、
破坏模式和失效强度,并与试验结果进行对比。

1暋开孔拉伸试验

试验件铺层名义厚度为0.125mm,其几何尺

寸如图1所示,纤维体积含量为63%。复合材料

开孔平板拉伸参照 ASTM D5766[17]进行,每种铺

层均设置三个试验件,试验件铺层情况如表1所

示。试验机为 MTS810,控制方式为位移加载,加
载速度为1mm/min。试验过程中同时采集引伸

计的变形信号,使用应变片来采集层合板的应变

值。开孔拉伸试验结果如表2所示。

图1暋试验件尺寸

Fig.1暋Geometryofspecimen

表1暋试验件铺层情况

Table1暋Stacksequencesofspecimens

铺层

编号

铺层比例
(0曘/45曘/90曘)

铺层参数

A 30/60/10 [(45)/-45/90/45/-45/0/0/45/-45/0]S

B 40/50/10 [(45)/-45/90/0/-45/0/0/45/-45/0]S

C 50/40/10 [(45)/-45/90/0/-45/0/0/45/0/0]S

表2暋开孔拉伸试验结果

Table2暋Resultsofopenholetensiletest

铺层编号 强度/MPa 失效应变/毺毰

A 432.74 7694.67

B 470.48 8467.45

C 554.25 8699.62

暋暋从表2可以看出:含孔复合材料层合板0曘铺层
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比例含量从30%增加到40%时,拉伸强度和破坏

应变分别增加8.72%和10.04%;从40%增加到

50%,拉伸强度和破坏应变分别增加17.81%和

2.73%,表明0曘铺层比例是决定开孔试验件拉伸

强度和破坏应变的重要影响因素。
三种不同铺层类型的试验件断口如图2所示,

可以看出:对于 A铺层,试验件断口与加载方向垂

直,纤维断裂覆盖板宽,断口处有明显的纤维拔出

和分层现象,纤维拔出主要为45曘纤维;对于 B铺

层,45曘方向部分纤维发生拔出现象;C铺层的破坏

截面较为平滑且无纤维拔出和分层现象。表明0曘
纤维含量对试验件断口有显著影响,且随着0曘铺

层比例的增加,破坏模式愈趋向于净截面拉断破坏

模式。

(a)A铺层

(b)B铺层

(c)C铺层

图2暋不同铺层试验件断口图

Fig.2暋Fracturemodesofdifferentlaminates

2暋损伤本构模型

复合材料层合板层内损伤行为主要包含:纤维

损伤、基体损伤和二者的混合形式损伤。本文建立

开孔拉伸的三维有限元模型主要包含以下三个部

分:分析应力应变的本构模型、损伤起始失效准则、
损伤 演 化 准 则。 基 于 大 型 商 业 有 限 元 软 件

ABAQUS进行应力分析,损伤起始和损伤演化通

过用户子程序来完成。
对于纤维损伤和基体损伤,当纤维和基体满足

失效准则后,材料进入损伤状态。对于正交各向异

性连续介质损伤力学,损伤出现后,引入损伤因子

张量,建立有效应力张量和真实应力张量之间的

关系:

氁=M氁̂=DC毰 (1)
式中:氁̂、D、氁分别为有效应力张量、损伤因子张量

及真实应力张量。
对于复合材料层合板,面内剪切12方向存在

剪切非线性,非线性本构模型采用 H.T.Hahn和

S.W.Tsai[18]提出的非线性剪切本构模型,剪切模

量采用割线剪切模量。

毰12= 1
G12

氁12+毩氁3
12 (2)

式中:毩为材料剪切非线性系数。
对于纤维损伤,采用最大应变失效准则判断纤

维拉伸损伤和纤维压缩损伤的起始,失效准则为

纤维拉伸模式(毰11>0):

Ft
11(毰11)=

毰11

毰ot
æ

è
ç

ö

ø
÷

11

2

-1曒0 (3)

纤维压缩模式(毰11<0):

Fc
11(毰11)=

毰11

毰oc
æ

è
ç

ö

ø
÷

11

2

-1曒0 (4)

式中,毰ot
11和毰oc

11分别为纤维拉伸和压缩损伤的起始

应变,由毰ot
11=Rt

曃/E11,毰oc
11=Rc

曃/E11计算所得。
纤维损伤起始后,纤维损伤因子按照式(5)~

式(6)计算:

dt
11(毰11)=

毰ft
11(毰11-毰ot

11)
毰11(毰ft

11-毰ot
11)

(5)

dc
11(毰11)=

毰fc
11(毰11-毰oc

11)
毰11(毰fc

11-毰oc
11)

(6)

毰ft(c)
11 为纤维断裂时的破坏应变,其值与纤维断

裂临界能量释放率Gft(c)、材料强度Rt(c)
曃 及单元特
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征长度lfib计算相关:

毰ft(c)
11 = 2Gft(c)

Rt(c)
曃 lfib

(7)

A.Puck等[19]通过大量关于碳纤维和玻璃纤

维增强复合材料的破坏试验发现,对于复合材料基

体损伤,存在一个平行于纤维方向的潜在断裂面,
潜在断裂面是特定应力状态下发生失效概率最高

的作用面。断裂面内,对于法向拉伸情况,法向拉

伸应力和面内剪应力共同促进基体损伤产生,法向

压缩时,随着压缩应力的增大,将通过提高失效平

面的失效抵抗能力来阻碍基体损伤起始。基于上

述发现,A.Puck等建立了基于物理机制的基体失

效准则:

fE(毴)= 1
Rt,is

曂
-

pt
曂氉

RA
曂

æ

è
ç

ö

ø
÷

氉
氁n(毴

é

ë
êê

ù

û
úú)

2

+
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é

ë
êê

ù

û
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2
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Ris
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2

+
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RA
曂氉

氁n(毴)暋氁n(毴)曒0 (8)

fE(毴)=
pc
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其中,

暋暋暋

pt,c
曂氉

RA
曂氉

=
pt,c

曂曂

RA
曂曂

cos2氉+
pt,c

曂曃

RA
曂曃

sin2氉

RA
曂曂 =

Rc
曂

2(1+pc
曂曂 )

cos2氉=
氂2
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氂2
nt+氂2
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sin2氉=
氂2

nl

氂2
nt+氂2
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ï
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ï
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ï
ï
ï
ï
ïï

nl

(10)

氁n(毴)=氁22cos2毴+氁33sin2毴+2氁23cos毴sin毴
氁nt(毴)= -氁22cos毴sin毴+氁33cos毴sin毴+

2氁23(cos2毴-sin2毴)

氁nl(毴)=氁12cos毴+氁13sin

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï 毴

(11)

式中:氁n(毴)、氂nt(毴)和氂nl(毴)均为潜在断裂面上的应

力分量,可根据式(11)计算;Rt,is
曂 为单向板横向拉

伸就地强度;Ris
曂曃 为就地剪切强度;Rc

曂 为单向板压

缩强度。

G.J.Dvorak等[20]和 P.P.Camanho等[21]根

据断裂力学假设提出了包含剪切非线性就地强度

的计算模型,由于试验层合板单层厚度仅为0.125
mm,低于碳纤维薄板和厚板0.7mm 的临界值,
内嵌薄板和外表面薄板的就地强度计算方法如表

3所示,其中G栺C,G栻C分别为栺型和栻型临界能量

释放率;t为层合板各子层厚度;毩为材料剪切非线

性系数,和式(2)为同一参数,由试验获得,毩=
1.6暳10-8;pt

曂曂 和pc
曂曂 为纵向斜率参数;pt

曂曃 和

pc
曂曃 为横向斜率参数,上标t和c分别表示拉伸和

压缩状态。斜率参数分别表征潜在断裂面上法向

应力状态对基体损伤的影响,若缺乏有效试验值,

其推荐取值如表4所示。

表3暋含剪切非线性就地强度的计算方法

Table3暋Mathematicalexpressionofin灢situstrength

containingno灢linearshearbehavior

铺层类型 计算表达式

内嵌

薄层

Rt,is
曂 = 8GIC

毿t毇曘
22

暋Ris
曂 =

1+毩毸8G2
1( )2

1/2-1
3毩G12

毸=48G栻C

毿t 暋毇曘
22=2 1

E22
-

v2
21

E( )11

外表面

薄层

Rt,is
曂 =1.79 GIC

毿t毇曘
22

暋Rt,is
曂 =

1+毩毸8G2
1( )2

1/2-1
3毩G12

毸=24G栻C

毿t 暋毇曘
22=2 1

E22
-

v2
21

E( )11

表4暋斜率参数的推荐取值

Table4暋Recommendedinclinationparameters

材料体系 pt
曂曃 pc

曂曃 pt
曂曂 pc

曂曂

GFRP 0.30 0.25 0.20~0.25 0.20~0.25

CFRP 0.35 0.30 0.25~0.30 0.25~0.30

暋暋对于一般的三维应力情况,应力危险系数函数

fE(毴)的最大值对应的角度即为潜在断裂面角度。

A.Puck等[19]以纵轴为中心轴,在[-90曘,90曘]区
间内平面进行计算,计算过程以1曘为步长,分别求

解各角度的应力危险系数,再通过比较各角度下的

函数值,确定应力危险系数的最大值;最大值对应

的角度即为当前载荷下基体损伤的潜在断裂面。
该方法使用简单方便,但效率低且数值精度差。本

文采用黄金搜索算法(GoldenSectionSearchAl灢
gorithm)求解[-90曘,90曘]区间内的最大值,搜索
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若干次后,再采用反二次插值法求得对应的断裂面

角度和应力危险系数,有效提高了搜索算法的精度

和效率。当应力危险系数极大值大于或等于1时,
表明基体损伤起始,此时的潜在断裂面即为实际发

生断裂的作用面。
损伤起始后,分别定义断裂面内的等效应力和

等效应变:

氁eq= <氁n >2+氂2
nl +氂2

nt (12)

毰eq= <毰n >2+毰2
nl +毰2

nt (13)
式中:毰n、毰nt、毰nl均为断裂面上的应变分量,可由式

(14)计算得到。

暋
毰n =毰2cos2毴+毰3sin2毴+毭23sin毴cos毴
毰nt=2(毰3-毰2)sin毴cos毴+毭23(cos2毴-sin2毴)

毰nl =毭31sin毴+毭12cos

ì

î

í

ï
ï

ïï 毴
(14)

定义毰o
eq为基体损伤起始时断裂面内的等效应

变,毰f
eq为基体彻底失效时的等效应变,毰eq为当前等

效应变。毰f
eq由单元特征长度内临界应变能释放率

确定,当应变能释放率达到临界能量释放率时,材
料发生完全失效,断裂面对应的等效应变即为毰f

eq,
建立混合模式下基于能量的损伤判据:

gn

Gmt(c)/l
æ

è
ç

ö

ø
÷

mat

毱

+ gnl

G12c/l
æ

è
ç

ö

ø
÷

mat

毱

+ gnt

G23c/l
æ

è
ç

ö

ø
÷

mat

毱

=1

(15)
式中:gn、gnl、gnt分别为基体损伤起始时各应力分

量对应的应变能释放密度;Gmt(c)、G12c、G23c分别为

横向拉伸、面内剪切和横向剪切临界能量释放率;

lmat为基体的特征长度;毱参数取值为2。
当基体损伤完全失效时,满足:

gf
j =曇

毰fj

0
氁jd毰j 曋 1

2氁
0
j毰f

j =1
2氁

0
j毬j毰f

eq暋(j=n,nl,nt)

(16)
式中:氁o

j 为基体损伤起始时断裂面的各应力分量;

毬j 为不同模式混合占比系数,其中毬n=<毰n>
毰eq

,毬nt

=毰nt

毰eq
,毬nl=

毰nl

毰eq
。

结合上述公式,可以推导出基体损伤萌生后完

全失效应变毰f
eq为

毰f
eq= 2

lmat

氁o
n毬n

Gmt(c

æ

è
ç

ö

ø
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)

毱

+
氁o

nl毬nl

G12

æ

è
ç

ö
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nt毬nt

G23
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ù

û
úú

毱 -1/毱

(17)
根据复合材料基体损伤双线性本构关系,定义

基体损伤变量:

dmat=
毰f

eq(毰eq-毰o
eq)

毰eq(毰f
eq-毰o

eq)
(18)

为了表征纤维损伤和基体损伤的不可逆性,损
伤变量服从如下关系:

d(t+殼t)=max{0,min(1,d(t+殼t))}

d(t+殼t)曒d(t{ )
(19)

3暋数值计算

3.1暋有限元模型

分别对三种不同铺层的复合材料层合板进行

有限元数值分析,有限元模型的具体尺寸取试验件

的名义尺寸。层合板的工程材料常数和强度参数

如表5所示,材料的断裂韧度如表6所示。采用8
节点六面体减缩积分单元 C3D8R划分网格,沿厚

度方向每一层划分一个单元。由于试验为位移控

制模式,在模型中,一端固定,另一端施加位移边界

条件。每一个位移增量后,读取单元的应力,根据

失效准则判断单元是否发生失效,并进行损伤演化

分析,当损伤累积到一定程度时,试验件发生彻底

破坏。

表5暋单向板材料性能参数

Table5暋Materialpropertiesofundirectionallaminates

参暋数 数值 参暋数 数值

E1/GPa 140 Rt
曃/MPa 2186

E2/GPa 8.8 Rc
曃/MPa 1240

E3/GPa 8.8 Rt
曂/MPa 87.1

毻12 0.27 Rc
曂/MPa 229

毻13 0.27 R曂曃/MPa 165

毻23 0.36

表6暋断裂韧度参数

Table6暋Fracturetoughnessproperties

参暋数 数值 参暋数 数值

Gft/(kJ·m-2) 90 G12c/(J·m-2) 920

Gfc/(kJ·m-2) 82 G23c/(J·m-2) 920

Gmt/(J·m-2) 520 G栺c/(J·m-2) 520

Gmc/(J·m-2) 1610 G栻c/(J·m-2) 920

3.2暋强度分析

拉伸载荷作用下试验和数值计算的载荷-位

移曲线如图3所示,可以看出:0曘纤维含量越高,拉
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伸承载能力越强,载荷-位移曲线在损伤出现前呈

线性变化;损伤出现后,曲线斜率发生轻微下降,曲
线呈“弱暠非线性;纤维损伤沿孔贯穿横截面后,试
验件彻底破坏。

(a)A铺层

(b)B铺层

(c)C铺层

图3暋层合板载荷-位移曲线

Fig.3暋Comparedload灢displacementcurvesoflaminates

破坏强度根据载荷-位移曲线中的载荷最大

值计算所得。三种不同铺层层合板的强度试验值

和数值计算值如表7所示,可以看出:三种不同铺

层的层合板数值计算值和试验值之间的误差都在

9%以内,表明本文所采用的方法能够准确预测复

合材料中心圆孔的拉伸强度。

表7暋有限元模型计算结果

Table7暋Resultsoffiniteelementmodel

铺层编号 试验值/MPa 数值计算值/MPa 误差/%

A 432.74 470.82 8.80

B 470.48 502.16 6.73

C 554.25 578.75 4.42

3.3暋损伤扩展

由于三种铺层层合板的几何尺寸相同,其损伤

演化模式基本一致,本文只分析 A 铺层层合板的

损伤扩展过程。A 铺层层合板在拉伸载荷作用下

的损伤扩展过程如图4~图6所示,45曘铺层和-
45曘铺层损伤状态呈对称关系,因此只列出45曘铺层

的损伤扩展过程。

暋暋(a1)应力=430.46MPa暋 暋暋(a2)应力=457.37MPa
(a)纤维损伤

暋暋(b1)应力=403.56MPa暋暋 暋(b2)应力=457.37MPa
(b)基体损伤

图4暋铺层角度为45曘时,开孔拉伸损伤扩展情况

Fig.4暋Damageexpansionofopeningdrawing
(thelayerangleis45曘)

暋暋(a1)应力=417.01MPa暋 暋暋(a2)应力=457.37MPa
(a)纤维损伤
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暋暋(b1)应力=215.23MPa暋暋 暋(b2)应力=457.37MPa
(b)基体损伤

图5暋铺层角度为90曘时,开孔拉伸损伤扩展情况

Fig.5暋Damageexpansionofopeningdrawing
(thelayerangleis90曘)

暋暋(a1)应力=446.66MPa暋 暋暋(a2)应力=457.37MPa
(a)纤维损伤

暋暋(b1)应力=403.56MPa暋暋 暋(b2)应力=457.37MPa
(b)基体损伤

图6暋铺层角度为0曘时,开孔拉伸损伤扩展情况

Fig.6暋Damageexpansionofopeningdrawing
(thelayerangleis0曘)

从图4~图6可以看出:随着拉伸载荷的加

载,孔边由于应力集中,首先发生基体损伤,90曘铺

层的加载方向与纤维方向垂直,纤维方向承担载荷

小且强度高,当载荷为417.01MPa时才出现少数

单元失效,损伤扩展速度较慢,彻底失效时仍为少

量单元发生纤维损伤;其基体方向主要承载横向载

荷且承载能力较弱,故在载荷达到215.23 MPa
时,最先出现基体拉伸损伤,且损伤扩展速率较为

缓慢,当彻底失效时,基体损伤沿孔横截面覆盖整

个板宽;在彻底发生失效时,基体失效的单元远多

于纤维失效的单元,表明90曘铺层的主要损伤模式

为基体拉伸损伤且基体损伤程度为三类铺层中最

严重的。
对于45曘铺层,基体和纤维方向承受的载荷相

等,由于基体承载能力较弱而首先发生基体损伤,
随着基体损伤的扩展,当载荷加载至430.46MPa
时,出现纤维损伤;试验件彻底破坏时,45曘铺层的

基体损伤情况比纤维损伤情况严重。

0曘铺层纤维方向与加载方向一致,纤维的承载

能力强并承受了大部分载荷,故在三类铺层中首先

出现纤维损伤;发生破坏时,0曘铺层的纤维损伤比

45曘铺层和90曘铺层的纤维损伤严重,纤维损伤沿横

向扩展,且迅速扩展到边缘,试验件发生破坏,彻底

丧失承载能力;0曘铺层的加载方向和基体方向相互

垂直,横向承受载荷较小,故出现基体损伤的单元

较少,0曘铺层发生基体损伤的单元为三类铺层中最

少的。

4暋结暋论

(1)随着0曘铺层比例的增加,拉伸强度和破坏

应变增加,碳纤维复合材料含孔平板试验件的破坏

形式主要为净截面拉伸破坏。
(2)采用三维非线性连续介质损伤分析方法

建立的含孔复合材料层合板三维有限元模型可有

效预测含中心圆孔层合板在拉伸载荷作用下的损

伤起始、损伤扩展和失效强度。
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