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摘暋要:研究复合材料加筋板受冲击后的损伤演化具有较高的工程应用价值。首先,以某型无人机拟应用的

复合材料加筋壁板(T300/BA9913)为研究对象,对其进行低速冲击试验;在壁板中央处和肋与壁板胶结处进行

冲击,其冲击能量取6.67J/mm,测量凹坑深度和分层损伤面积。然后,应用商业软件 ABAQUS,编写相应的

VUMAT子程序对冲击损伤进行模拟,软件中采用适宜的材料模型、单元种类并建立不同属性的接触,把基于

应变的三维 Hashin准则运用于复合材料单层板的损伤失效准则中去。最后,运用基于断裂韧度的连续的刚度

退化方针对材料的刚度折减。将所建立的冲击模型的模拟结果与冲击试验数据进行对比,证明了冲击模型的

有效性和准确性。
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Abstract:Studyonthepost灢impactdamageevolutionofcompositestiffenedpanelsisofhighlyvalueinengineer灢
ingapplication.First,takeatypeofUAVasaresearchsubject,inwhichthestiffenedcompositepanels(T300/

BA9913)areapplied.Thepanelistestedbylowvelocityimpact.Impactonthemiddleofthewallplateandthe

jointofribandwallplate,theimpactenergyis6.67J/mm,measuringtheimpactindentationdepthanddelami灢
nationdamagearea.ThenthecommercialsoftwareABAQUSisappliedandthecorrespondingVUMATsub灢
routineiswrittentosimulatetheimpactdamage.Thestrain灢based3DHashincriterionisappliedtothedamage

criterionofcompositesingle灢layerpanelsbyusingthesuitablematerialmodel,thetypeofunitandthecontact

withdifferentattributesinthesoftware.Finally,thestiffnessreductionofmaterialsbasedoncontinuousstiff灢
nessdegradationprincipleoffracturetoughnessiscomparedwiththeimpacttestdata,andthevalidityandaccu灢
racyoftheestablishedimpactmodelareverified.
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0暋引暋言

随着航空航天技术的不断发展,复合材料在飞

行器或航天器中的运用范畴和使用比重已经成为

衡量飞行器(航天器)先进性的主要标准之一[1]。
复合材料具有较高的比强度和比模量、较强的可设

计性、优良的抗疲劳性能等,广泛应用复合材料可

以使飞行器更轻且具有更好的飞行性能,因而复合

材料已被广泛应用于航空航天工业[2]。但是在复

合材料的生产制备和使用过程中,其受到各种损伤

在所难免,例如受到各种物体的冲击等。复合材料

对冲击损伤的敏感度非常高,这也是制约其在飞行

器上运用的主要因素。冲击通常在复合材料内部

产生,例如纤维断裂、基体开裂、层间分层等损

伤[3],结构承载能力及使用寿命会因为这些损伤而

大幅下降,并对复合材料结构的安全产生严重损

害。复合材料加筋结构在飞行器上应用广泛,各类

损伤对复合材料结构件的威胁问题也日渐凸显[4]。
随着许用应变值的提高,含低速冲击损伤的复合材

料加筋板的损伤扩展问题备受关注,研究冲击后的

复合材料加筋板的冲击损伤演化具有较高的工程

应用价值。
从复合材料出现至今,国内外对复合材料各方

面性能的研究从未停止,复合材料加筋壁板的稳定

性、分层损伤、界面脱胶等问题是关注的重点课题,
人们采用大量的试验、理论推导和数值计算等进行

了广泛研究[5灢9],希望能够精准地预测分层损伤和

界面脱胶的起始及扩展,以及计算分层缺陷和界面

脱胶对复合材料加筋板承载能力的影响。程小全

等[10灢11]的试验研究表明,层合板在受到低速冲击

时,发生频率最高的是基体的裂纹和分层;Long
Shuchang等[12]对不同的铺层试验件进行了冲击

试验,运用内聚力单元准确预测了分层的大小和位

置。J.P.Hou等[13]进行了层合板低速冲击的有限

元模拟,认为分层损伤是复合材料在冲击时最容易

产生的一种损伤形式;W.Tan等[14]应用最大应变

准则,并提出了新的特征长度计算方法,利用所建

立的本构模型模拟层间的分层,较好地预测了冲击

响应和冲击损伤;A.Riccio等[15]采用一种新颖的

线性数值方法来研究考虑层间损伤的复合材料翼

盒的力学行为,并与试验结果进行对比,验证其模

型的准确性。

综上所述,虽然国内外已对复合材料的冲击损

伤、冲击后的压缩性能进行了诸多探索,但仍有许

多问题未得到很好的解释。例如,在进行复合材料

板的冲击仿真模拟计算时,多采用二维材料损伤准

则,建模时采用壳单元或者实体壳,而为了更加准

确地研究厚度方向的冲击,就需要运用三维实体对

复合材料板进行有限元分析;对于建立损伤扩展模

型、针对含初始损伤的层合板材料性能退化的模型

十分必要,但要建立该材料刚度退化模型,其中的

损伤演化和破坏形式非常复杂,目前还没有一套完

整的理论。鉴于此,本文对复合材料加筋壁板

(T300/BA9913)进行低速冲击试验,建立三维有

限元模型,并编写相应的损伤准则和刚度退化子程

序(VUMAT),对冲击损伤过程进行数值模拟。

1暋材料与试验过程

1.1暋试验材料及尺寸

试验选取的纤维树脂体系为 T300/BA9913,

固化后单层厚度为0.125mm,其壁板的总厚度为

1.75 mm,铺 层 次 序 为 [45/-45/0/-45/0/0/

90]S,肋条的铺层次序为[45/0/-45/0/0/90]S,肋
条的总厚度为1.5mm。对于在加筋壁板上预置

冲击损伤,选取两处损伤位置:一处在基本板的正

中心,另一处在肋条与壁板的胶接处,其冲击位置

如图1所示。

图1暋冲击位置示意图

Fig.1暋Theimpactposition

对于复合材料加筋板的冲击试验,本文参考

ASTM灢D灢7136纤维增强聚合物复合材料的试验

标准[16],并在INSTRON9250落锤试验机上完成

落锤试验,试验采用直径16mm 的半球冲头,落锤

质量为6.9025kg,冲击能量为6.67J/mm。复合

材料在冲击后使用C扫描检测内部损伤情况。
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1.2暋试验结果与讨论

首先对所有试验件进行无损检测,确定不存在

初始缺陷。冲击能量采用6.67J/mm,中央壁板

处的冲击能量为10.5J,肋与壁板胶合处的冲击能

量为19.8J,如表1所示。加筋壁板在冲击后,冲
击在壁板中心正反面的损伤外观如图2所示,冲击

在肋与壁板胶接处的损伤外观如图3所示。

表1暋冲击试验数据表

Table1暋Imapcttestdata

冲击位置 冲击能量/J 凹坑深度/mm

壁板中央 10.5 1.45~2.05

肋与壁板胶接处 19.8 1.75~2.71

暋暋暋暋暋(a)正面暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)反面

图2暋中央冲击损伤外观图

Fig.2暋Thedamageofcentralimpact

暋暋暋暋暋(a)正面暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)反面

图3暋肋与壁板胶接处损伤外观图

Fig.3暋Thedamageofthejointofribandplate

从图3可以看出:冲击的正面出现明显的圆形

凹陷,且凹陷内有基体破坏的特征,冲击的背面出

现了沿着后表面材料方向的基体撕裂。

所有受冲击试验件的C扫描结果如图4~图5
所示,可以看出:在本次试验的冲击能量之下,相同

位置相同能量的冲击在试件内部产生了大小接近

的损伤,内部的冲击损伤大致是四瓣型或者圆型。

暋暋暋暋暋(a)正面暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)反面

图4暋中央冲击处C扫描图

Fig.4暋TheCscanofcentraldamage

暋暋暋暋暋(a)正面暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)反面

图5暋肋与壁板胶接处冲击C扫描图

Fig.5暋TheCScanofJointDamage

损伤面积和冲击能量有关,冲击能量越大,损
伤的面积越大,内部的纤维基体断裂也更严重,如
表2所示。

表2暋冲击C扫描损伤面积表

Table2暋TheCScanofdamagearea

冲击位置
冲击能

量/J
最大损伤

面积/mm2

最小损伤

面积/mm2

平均损伤

面积/mm2

壁板中央 10.5 652.75 489.25 588.50

肋与壁板胶接处 19.8 589.44 525.18 564.20

2暋有限元模拟

2.1暋损伤准则

复合材料为正交各向异性材料,其详细参数如
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表3~表4所示。

表3暋T300/BA9913的材料属性

Table3暋T300/BA9913materialproperty

参数 数值 参数 数值

E11/GPa 130.00 毻23 0.4

E22/GPa 9.05 G12/GPa 4.68

E33/GPa 9.05 G23/GPa 3.16

毻13 0.3 G13/GPa 4.68

毻12 0.3 氀/(kg·m-3) 1500

表4暋T300/BA9913的强度属性

Table4暋T300/BA9913strengthproperty

参数 数值 参数 数值

XT/MPa 1569.0 S12/MPa 118

XC/MPa 1140.0 S23/MPa 118

YT/MPa 54.7 S13/MPa 118

YC/MPa 156.0

暋暋本文采用的子层损伤失效准则是基于 Hashin
的失效准则,用应变表示的三维 Hashin准则,考
虑了层合板的纤维断裂、纤维挤压、基体开裂三种

破坏模式。其具体表达式为[17]

纤维拉伸(毰11>0):
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毰22+毰33

毰t
0,2毰t

0,

æ

è
ç

ö

ø
÷

3

2

+ 毭12

毰0,

æ

è
ç

ö

ø
÷

12

2

+ 毭13

毰0,

æ

è
ç

ö

ø
÷

13

2

+…+

毭23

毰0,

æ

è
ç

ö

ø
÷

23

2

- 毰22毰33

(毰0,23)2 =1 (3)

基体压缩(毰22+毰33<0):
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其中,

暋

毰t
0,i=氁t

0,i/Cii(i=1,2,3)

毰c
0,i=氁c

0,i/Cii(i=1,2,3)

毰0,ij=Sij

2Gkk
(i,j=1,2,3;k=4,5,6)

式中:毰t
0,i为材料的1,2,3方向的抗拉强度;氁t

0,i为

材料1,2,3方向的抗压强度;Cii为刚度矩阵里对

应的系数;Sij为面内剪切强度;Gkk为刚度矩阵里的

C44、C55、C66。

2.2暋刚度退化

当有限元中的某个单元在各个方向上的应力

分量满足失效判定时,就认为该单元具有了损伤,
应对这个单元的材料性能进行退化。在累积损伤

模型当中,本文通过基于断裂韧度的连续刚度退化

对失效单元的刚度系数进行折减。累积的刚度损

伤采用的是基于损伤变量的连续刚度退化,它基于

应变形式的三维 Hashin准则。应变随着载荷增

加,当达到损伤后每个相应的损伤值对应其相应的

材料退化系数。根据应变计算损伤值的公式为
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式中:dt
f、dc

f、dt
m、dc

m 分别为对应的破坏变量。
对于纤维拉伸和压缩破坏:

dft=
毰t

f

毰t
f-毰t
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式中:dt
f、dc

f 为拉伸和压缩情况的临界破坏应变。
当破坏变量的值达到1时,开始计算纤维拉伸

和压缩的损伤变量dft、dfc,为了消除网格敏感度对
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结果的影响,运用单元特征长度l正则化断裂韧度

殻t
11、殻c

11去解临界的破坏应变,表达式为

毰t
f=

2殻t
11

Xtl
(11)

毰c
f=

2殻c
11

Xcl
(12)

对于基体拉伸和压缩破坏:
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式中:dt
m、dc

m 为拉伸和压缩情况下的临界破坏

应变。
当破坏变量的值达到1时,开始计算基体拉伸

和压缩的损伤变量dmt、dmc;毰t
m、毰c

m 为基体拉伸和

压缩的临界破坏应变;殻t
22、殻c

22为基体拉伸和压缩

的断裂韧度,详细参数如表5所示[18]。
为了模拟冲击后的复合材料分层,模型采用基

于Cohesive接触。因为有限元层合板的能量是连

续的,所以本文采用能量失效判据,分层损伤扩展

采取B灢K准则。胶层的详细参数如表6所示[17]。

表5暋面内断裂韧度属性

Table5暋In灢planefracturetoughness

参数 数值 参数 数值

殻t
11/(kJ·m-2) 91.6 殻t

22/(kJ·m-2) 0.22

殻c
11/(kJ·m-2) 79.9 殻c

22/(kJ·m-2) 1.10

表6暋Cohesive界面属性

Table6暋Cohesiveinterfaceproperty

参暋暋数 数暋值

Knn=Ktt=Kss/(N·m-1) 106

T0
n/MPa 80

T0
t=T0

s/MPa 90

Gc
n/(kJ·m-2) 0.7

Gc
s=Gc

t/(kJ·m-2) 1.4

2.3暋仿真结果

运用 ABAQUS软件建立模型。其中冲头是

钢制半 球 形 的 冲 击 头,直 径 为 16 mm,质 量 为

6.096kg。因为在分析过程中不考虑冲头的变形,
所以在有限元模型中冲头是解析刚体,其材料属性

只赋质量即可。为了提高计算速率,同时又要保证

计算结果的准确性,在冲击位置对网格加密。每层

板沿 厚 度 方 向 只 有 一 层 网 格,整 个 模 型 共 有

292872个单元,如图6所示。

图6暋有限元铺层模型图

Fig.6暋Finiteelementlamination

暋暋仿真模型力求尽量真实地还原试验的边界和

载荷情况。模型中冲头只能沿加筋板厚度方向移

动,对其施加初速度来模拟冲击能量,经计算初始

冲击速度为1743.6mm/s。试验中,加筋板的四

周固支,自由边由加固材料加固,加固材料约束了

所用方向的位移,以防止试验中加筋板的自由边先

发生破坏。此外,冲头、加固材料、层合板之间的接

触皆采用硬接触,如图7所示。
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图7暋有限元详细模型图

Fig.7暋Finiteelementdetail

暋暋为了研究冲击作用下复合材料的损伤模式,模
拟其在冲击载荷下的动态响应。在冲击作用下层

合板的应力云图如图8所示,可以看出:层合板内

部还发生了分层现象,产生了纤维和基体的损伤。

图8暋冲击作用下的应力云图

Fig.8暋Impactstressnephogram

在冲击作用下产生的基体拉伸损伤如图9所

示,自定义名称是SDV4。

图9暋基体拉伸损伤云图

Fig.9暋Matrixtensiondamagenephogram

在复合材料板受到冲击载荷时,基体的拉伸是

其主要的损伤类型,在远离冲击面的后表面上的基

体拉伸损伤最大,这是因为层合板在冲击过程中板

面由冲击点往下产生变形,面板上受压下受拉。
复合材料加筋壁板在受到冲击载荷后,冲头冲

击板面所产生的冲击力可以由接触力曲线表征。

不同的冲击能量产生的接触力曲线也不尽相同。
接触力曲线如图10所示,可以看出:试验中最

大的载荷为2390.6N,本文的数值模拟结果是

2564.4N,误差为7.3%,在可以接受的范围内;
而且达到最大载荷的作用时间也吻合得较好,试验

中大约是4.9ms,本文的模拟结果为4.6ms。

图10暋有限元与试验接触力曲线对比图

Fig.10暋Thecontactforceoftestand

finiteelementresult

对数据曲线进行分析,本文接触力曲线最初上

升很快,在到达最大值之后增长放缓并在之后出现

随机的波动。冲击的接触力开始下降,复合材料的

材料性能已经发生衰退,这时主要损伤为基体的拉

伸和分层损伤,随着冲头继续下落,载荷达到最大

值。这个阶段的刚度下降是因为冲击点的损伤不

断扩展,冲头达到最低点开始反弹,此时损伤不再

扩展。

3暋结暋论

(1)C扫描加筋板的分层损伤图像中冲击点

从正面看上去类似于椭圆形状,从背面看是一个斜

的线型,可以很清楚地看见基体裂纹、分层和基体

断裂,表明冲击能量越大其损伤面积越大,凹坑深

度也越大。
(2)利用 ABAQUS建立三维复合材料的模

型,编写子程序 VUMAT实现了基于应变的损伤
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判据和基于断裂韧性的连续刚度退化。所建立的

数值模型模拟结果与试验结果吻合较好,表明所建

立模型的正确性和准确性。
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