
投稿网址:www. stae. com. cn

2025 年 第 25 卷 第 9 期

2025, 25(9):03931 -07　
科　 学　 技　 术　 与　 工　 程
Science Technology and Engineering

　 ISSN 1671—1815
CN 11—4688 / T

收稿日期: 2024-06-02 修订日期: 2024-12-31
基金项目: 民机科研项目(MJ-2015-F-038,MJ-2016-F-01)
第一作者: 袁菲(1991—),女,汉族,陕西汉中人,硕士,工程师。 研究方向:复合材料结构强度。 E-mail:yuanfei0410@ 163. com。

DOI:10. 12404 / j. issn. 1671-1815. 2404089
引用格式:袁菲, 李新祥. 复合材料单筋板在轴压下失效后材料性能退化方法[J] . 科学技术与工程, 2025, 25(9): 3931-3937.

Yuan Fei, Li Xinxiang. Damage degradation of composite stiffened panels during post-buckling[ J] . Science Technology and Engineering,
2025, 25(9): 3931-3937.

航空、航天

复合材料单筋板在轴压下失效后材料性能退化方法

袁菲, 李新祥
(中国飞机强度研究所强度与结构完整性全国重点实验室, 西安 710065)

摘　 要　 复合材料在航空航天等工程中应用非常广泛,对其材料结构的损伤累计及失效规律等力学行为进行分析研究,具有

重大的工程价值。 为了预测复合材料加筋壁板在压缩工况下的强度及损伤扩展,以压缩载荷下帽型单筋板为例,分别采用了

1 种瞬时刚度退化和 3 种连续刚度退化模型进行分析对比,通过对单元中材料点的刚度折减,模拟了复合材料损伤演化的过

程,并将试验结果与分析结果相对比。 对比结果表明:4 种损伤退化模型均可较为准确地预测压缩工况下加筋壁板的承载能

力以及损伤范围;与其他模型相比,连续损伤退化模型中的常数型模型精度最高。 研究结果为复合材料加筋壁板的力学性能

研究提供了理论指导。
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Damage Degradation of Composite Stiffened Panels during Post-buckling
YUAN Fei, LI Xin-xiang

(National Key Laboratory of Strength and Structural Integrity, Aircraft Strength Research institute of China, Xi􀆳an 710065, China)

[Abstract]　 Composite material is widely used in aerospace field. It is important to research the damage process of composite and its
failure mode. Composite damage is a complex progressive process. In order to predict the strength and damage propagation of reinforced
composite wall panels under compression conditions, taking the cap shaped single rib panel under compression load as an example, one
instantaneous stiffness degradation model and three continuous stiffness degradation models were used for analysis and comparison. By
reducing the stiffness of material points in the element, the damage evolution process of composite materials was simulated, and the ex-
perimental results were compared with the analysis results. The comparison results show that all four damage degradation models can
accurately predict the bearing capacity and damage range of reinforced wall panels under compression conditions. Compared with other
models, the constant type model in the continuous damage degradation model has the highest accuracy. The research results provide
theoretical guidance for the study of mechanical properties of composite reinforced wall panels.
[Keywords]　 composite; damage; nonlinear degradation; post-buckling

　 　 复合材料由于其高比强、高比模、耐腐蚀、耐疲

劳等诸多优势已成为现代飞机机体结构四大主要

材料之一[1]。 纤维增强复合材料层合板在静力载

荷下的破坏包含不同形式的损伤:基体开裂、纤维

断裂、基体纤维剪切破坏、分层。 复合材料损伤是

一个复杂的渐进损伤的过程,当层合板处于较高应

力状态时,损伤开始出现,随着载荷的增加,最终导

致结构的整体破坏。 近年来,针对复合材料结构的

损伤积累过程,国内外学者在数值分析方面做了许

多研究。 蔡聪艺等[2] 采用 Hashin 失效准则和基于

连续损伤( continuum damage method,CDM)的折减

模型建立了拉伸开孔层合板的渐进损伤模型,研究

了不同孔径对极限载荷的影响。 杜席岩等[3] 研究

了纺织复合材料在超低温下的渐进损伤行为,通过

多尺度有限元方法和声发射技术来监测和分析这

些损伤,研究结果表明:基体孔隙缺陷会影响材料

的损伤和裂纹扩展。 贺利乐等[4] 选用高阶指数函

数描述了复合材料的剪切非线性行为,采用基于连

续损伤力学的三维模型对开孔层压板的渐进损伤

力学行为进行分析。 Tarhouni 等[5]通过三维渐进损
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伤模型,预测了材料层间发生的损伤机制,考虑了

载荷反向情况下裂纹闭合的影响, 该模型能很好地

预测横向裂纹对残余刚度的影响,计算结果与试验

结果一致性良好。 章凌等[6] 基于经典层合板理论

和一阶剪切变形理论,通过层合板等效刚度以及各

单层板的应力-应变建立了一种并行多尺度方法,建
立了层合板的弹性响应和渐进损伤模型,通过双线

性渐进损伤模式对材料刚度进行折减,实现复合材

料的损伤演化。 王湘江等[7] 通过试验和数值相结

合的方法,探究了含孔复合材料层合板拉伸损伤对

其剩余强度的影响,构建了基于 LaRc 失效准则的

渐进损伤失效模型描述层内损伤演化。 宋昊等[8]

通过渐进损伤分析方法,通过有限元仿真预测了复

合材料蜂窝壁板的损伤过程。 Li 等[9] 使用自定义

程序实现多种渐进损伤模型,对复合材料层压板低

速冲击下的失效准则和损伤演化进行评估,通过与

试验结果的比较,讨论了不同损伤演化方法对损伤

预测的影响。
上述学者主要针对复合材层压板的材料性能

退化方法进行了研究。 然而在实际航空应用中,复
合材料加筋壁板是现代飞机中的基本结构形式,此
类结构在工作状态容易发生屈曲,大量试验表明飞

机复合材料加筋结构具有可观的后屈曲承载能力,
其破坏形式复杂且缺乏有效的预测手段,目前国内

外学者在复合材料加筋壁板的破坏分析中重点关

注了筋条与蒙皮之间的脱粘情况以及结构参数对

屈曲载荷及承载能力的影响。 许良等[10] 研究了轴

压下不同蒙皮参数对复合材料加筋壁板结构屈曲

与后屈曲行为的影响。 Zhang 等[11] 采用有限元和

试验相结合的方法研究了机身壁板的屈曲及后屈

曲历程,并对 I 形和 T 形加筋壁板的承载能力进行

分析,研究了不同参数构型对后屈曲历程的影响。
Yu 等[12]、 Reinoso 等[13]、 Bisagni 等[14]、 Montemuro
等[15]等分别采用试验和有限元相结合的方法分析

了压缩载荷下复合材料帽型加筋壁板的屈曲及后

屈曲特性。 袁菲等[16] 研究了帽型筋条包覆层对结

构承载能力的影响。 杨钧超等[17] 针对复合材料加

筋壁板剪切屈曲与后屈曲特性分别做了试验、工程

计算与有限元相结合的方法进行了研究,并且对工

程算法进行了修正。 李真等[18] 针对机身帽型长桁

壁板在剪切载荷下的力学响应做了研究,采用不同

边界的工程方法和有限元特征值方法研究了机身

壁板的剪切失稳特性。 王喆等[19] 针对加筋壁板长

桁凸缘变厚度设计对长桁-蒙皮界面的承载能力影

响做了研究,结果表明采用变厚度设计可以减缓长

桁凸缘末端附近的刚度突变,降低长桁凸缘末端与

蒙皮间的面外载荷。
针对复合材料加筋壁板屈曲与后屈曲分析,目

前还鲜有针对复合材料层内损伤退化模型开展详

细对比研究的。 为了提高复合材料加筋壁板的分

析精度,现针对复合材料加筋壁板在压缩工况下的

强度及损伤扩展进行研究,以压缩载荷下帽型单筋

板为例,针对复合材料面内的退化方式,分别建立

一种基于弹性常数的瞬时退化模型、一种基于

CDM 的瞬时退化模型、一种基于 CDM 的线性函数

型退化模型和一种基于 CDM 的自定义非线性函

数退化模型,将 4 种退化模型分别与 Hashin 准则

进行组合,并将试验结果与分析结果对比,得到压

缩载荷下单筋板在 4 种退化模型中计算结果与试

验的误差。

1　 复合材料的失效准则及退化模型

1. 1　 材料失效准则

采用的失效准则为基于应力的 Hashin 准

则[15]。 具体形式如下。
(1)纤维拉伸失效。
σ11

XT
( )

2

+ σ12

S12
( )

2

+ σ13

S13
( )

2

≥1 (1)

(2)纤维压缩失效。
σ11

XC
( )

2

≥1 (2)

(3)基体拉伸失效。
σ22

YT
( )

2

+ σ12

S12
( )

2

+ σ23

S23
( )

2

≥1 (3)

(4)基体压缩失效。
σ22

YC
( )

2

+ σ12

S12
( )

2

+ σ23

S23
( )

2

≥1 (4)

式中: σ11 为材料积分点纤维方向拉伸 /压缩应力;
σ22 为材料积分点基体方向拉伸 /压缩应力; σ12 为

面内剪切应力; σ13 和 σ23 为两个面外剪切应力; XT

和 YT 分别为纤维和基体的拉伸强度; XC 和 YC 分别

为纤维和基体的压缩强度; S12 和 S13 、 S23 分别为面

内和 2 个面外剪切强度。
1. 2　 复合材料退化模型

1. 2. 1　 基于弹性常数的瞬时退化模型

这种瞬时退化模型是模拟层合板损伤最简单

的方法,该模型对材料性能进行直接退化,采用退

化一次性假设,计算中,发现此单元继续发生同样

的失效模式后,不再对材料实施损伤量的累积。 损

伤出现后,对弹性参数直接进行折减,公式为:Ed =
KE,Gd = KG,通常 K 取 0. 1[8],E 和 G 分别为损伤前

的弹性参数,Ed和 Gd为损伤后的弹性参数。
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1. 2. 2　 基于 CDM 的退化模型

该方法使用损伤状态变量对复合材料中不同

形式的损伤进行定量描述。 采用式(5)的二阶对称

张量 D 来定义损伤,其对角线上的元素具有明确的

物理意义,分别表示面内纤维纵向和横向有效承载

面积的减小比例。 损伤张量 D 的元素取值在 0 ~ 1,
0 表示无损伤,1 表示完全断裂[8]。

D =
d1 0
0 d2

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú (5)

式(5)中: d1 和 d2 分别为纤维和基体的损伤变量。
复合材料单层板在无损伤情况时,材料点本构

关系为

σ =
σ11

σ22

τ12

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
=

C11 C12 0
C21 C22 0
0 0 C66

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

ε11

ε22

γ12

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
= Cε (6)

式(6)中:C 为刚度矩阵;C11、C12、C21、C22和 C66分别

为各个方向的刚度系数。
材料点失效后的应力应变关系为

σ = Cd:ε

Cd =
Cd

11 Cd
12 0

Cd
21 Cd

22 0
0 0 Cd

66

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(7)

式(7)中:
Cd

11 = (1 - d1) 2C11

Cd
12 = (1 - d1)(1 - d2)C12

Cd
22 = (1 - d2) 2C22

Cd
66 = (1 - d1)(1 - d2)C66

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(8)

式(8)中:d1和 d2可取常数,也可取函数变量。 针对
两种情况分别在子程序中定义了 d1和 d2,实现了材

料刚度矩阵的瞬间退化、线性退化和非线性退化。
当 d1和 d2取常数时,取值如表 1[16]所示。

表 1　 常数型损伤变量取值

Table 1　 Constant damage variable values
半型 d1 d2

纤维损伤、基体未损伤 0. 8 0
基体损伤、纤维未损伤 0 0. 8
纤维损伤、基体损伤 0. 8 0. 8

当 d1和 d2为函数变量时,又可分为两种情况,
第一种情况:d1 和 d2 为线性折减,损伤状态变量[3]

定义为

d1 =
δf
eq(δeq - δf0

eq)
δeq(δf

eq - δf0
eq)

d2 =
δm
eq(δeq - δm0

eq )
δeq(δm

eq - δm0
eq )

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(9)

式(9)中: δf0
eq 、 δm0

eq 分别为初始破坏时,纤维方向和

基体方向对应的位移; δf
eq 、 δm

eq 分别为最终破坏时,
纤维方向和基体方向对应的位移。

δf
eq = LC (ε11) 2 + αε2

12, σ11 ≥0
δf
eq = LC〈 - ε11〉, σ11 < 0{ (10)

δm
eq = LC (ε22) 2 + αε2

12, σ22 ≥0
δm
eq = LC〈 - ε22〉, σ22 < 0{ (11)

式中: α 为单元边长; 〈 - ε11〉 和 〈 - ε22〉 分别为纤

维方向和基体方向压缩应变的积分平均值;LC为单

元特征长度。
当 d1、d2 非线性折减时,自定义了一种折减方

法,在损伤起始阶段,损伤变量较小,随着损伤不断

积累,损伤变量逐渐增大。 损伤状态变量通过指数

函数定义为

d1 =
1 - exp δeq - δf0

eq

δf
eq - δf0

eq
( )

1 - e

d2 =
1 - exp δeq - δm0

eq

δm
eq - δm0

eq
( )

1 - e

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(12)

1. 2. 3　 UMAT 子程序流程及雅克比矩阵求解

连续损伤退化模型通过 UMAT 子程序实现渐

进损伤分析,其流程如图 1 所示。 在每一个载荷增

图 1　 UMAT 子程序流程图

Fig. 1　 UMAT subroutine flow chart
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量步的开始,首先调用 UMAT 子程序读入复合材料

的弹性常数和强度参数以及上一个载荷增量步的损

伤状态变量和更新后的应力,并将应力代入失效准

则,判断是否出现破坏,如果不满足失效条件,则更新

应力,存储应变能;若满足失效条件,重新计算损伤状

态变量并与上一增量步损伤状态变量对比,为保证失

效过程不可逆,取其中较大值作为当前增量步损伤状

态变量并存入状态变量矩阵中,然后计算损伤刚度矩

阵,重新计算单元应力并更新雅科比矩阵。

2　 界面胶层失效准则及退化模型

为了精准地模拟复杂应力下胶层损伤的萌生

情况,采用二次应力准则[16],定义如下

d = σ33

SN
{ }

2

+ σ13

SS
{ }

2

+ σ23

ST
{ }

2

, d < 1
d ≥1{ ,完好

,失效
(13)

式(13)中:SN、SS和 ST分别为法向、第一剪切方向和

第二剪切方向的极限应力值。
临界应变能释放率是表征复合材料层合板层

间断裂韧性的重要参数,是分层扩展至单位面积时

系统提供的能量。 主要有 3 种破坏模式,分别为:张
开型、滑移型、错开型。 界面断裂韧性通常由试验

测量。 分层扩展破坏准则常采用混合型破坏模式

的表达式为

f = GⅠ

GⅠC
{ }

α

+ GⅡ

GⅡC
{ }

α

+ GⅢ

GⅢC
{ }

α

, f < 1, 未扩展

f ≥1, 扩展
{

(14)
式(14)中:α 为材料参数,通常取 1 ~ 2。 Ⅰ型断裂

韧性 GⅠC由双悬臂梁(DCB)试验测量,Ⅱ型断裂韧

性 GⅡC由端部缺口弯曲(ENF)试验测量,Ⅲ型断裂

韧性 GⅢC取 GⅡC。 界面胶层的刚度衰减采用直接衰

减,单元破坏后,材料性能折减到原来的 0. 01[15]。

3　 试验概述

3. 1　 试验件尺寸及材料参数

试验件包括长桁和蒙皮两部分,蒙皮和长桁组合

件通过共胶接装配。 试验件长度均为 270 mm,两侧

端头各 35 mm 通过树脂灌封在铁盒内,如图 2 所示,
试验件考核段长度为 200 mm。 图 3 为长桁横截面示

意图。 长桁铺层:[45 / 0 / 0 / - 45 / 90 / - 45 / 0 / 0 / 45]s,
蒙皮铺层:[45 / 0 / 0 / -45 / 90]s,其中,0 代表纤维方向

沿长桁方向,90 代表纤维方向垂直长桁方向,45 方向

为纤维方向顺时针旋转 45°, - 45 方向为纤维方向逆

时针旋转 45°。 单层厚度理论值为 0. 186 8 mm,试验

件复合材料属性如表 2 所示。 包覆层铺层为[45 /
-45],单层厚度为 0. 15 mm,包覆层及捻子条材料属

性如表 3 所示,界面的材料参数如表 4 所示。

图 2　 试验件结构图

Fig. 2　 Configuration of the specimen

图 3　 帽型长桁试验件截面尺寸

Fig. 3　 Geometry of hat stringer panel

表 2　 单向板材料参数

Table 2　 Properties of composite material
参数 数值

弹性模量 E11 / GPa 147
横向弹性模量 E22 / GPa 8. 51
面内剪切模量 G12 / GPa 4. 2

泊松比 ν12 0. 35
纵向拉伸强度 XT / MPa 3 200
纵向压缩强度 XC / MPa 1 100
横向拉伸强度 YT / MPa 57. 4
横向压缩强度 YC / MPa 225

剪切强度 S / MPa 89

表 3　 内包层及捻子条的材料参数

Table 3　 Properties of cladding layer and fillets
参数 数值

杨氏模量 E11 / GPa 183
横向杨氏模量 E22 / GPa 8. 81
面内剪切模量 G12 / GPa 5. 5

泊松比 ν12 0. 35
纵向拉伸强度 XT / MPa 731
纵向压缩强度 XC / MPa 669
横向拉伸强度 YT / MPa 731
横向压缩强度 YC / MPa 56. 2

剪切强度 S / MPa 63

表 4　 界面的材料参数

Table 4　 Properties of interface
参数 数值

弹性模量 E11 / MPa 2 000
泊松比 ν12 0. 3

第一剪切方向强度 SS / MPa 45
第二剪切方向强度 ST / MPa 45

法向拉伸强度 SN / MPa 30
Ⅰ型断裂韧性能量释放率 GⅠC 0. 27
Ⅱ型断裂韧性能量释放率 GⅡC 1. 9
Ⅲ型断裂韧性能量释放率 GⅢC 1. 9
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3. 2　 试验环境和顺序

试验在室温大气环境下进行,试验时,将试验

件垂直放置在试验机加载平台上直接施加压缩载

荷,载荷合力作用点(试验机加载中心)与试验件压

心一致,安装状态如图 4 所示。
正式试验前对试验件施加 10 kN 的载荷,调整试

验件的位置,使同一位置背对背的应变差值在 10%
以内。 正式试验中以 2 mm / min 的加载速率进行连

续加载、连续测量直至试验件破坏,详细记录各级载

荷下所有测量点的应变以及试验件的破坏载荷、破坏

模式。 图 5 为试验件典型的最终破坏模式。 破坏模

式为加载至 239 kN 时,从长桁的根部 1 / 4 处断裂。

图 4　 试验设备

Fig. 4　 Experimental device

图 5　 试验件破坏图

Fig. 5　 Failure mode of specimen

4　 有限元分析

4. 1　 试验件尺寸及材料参数

有限元模型如图 6 所示。 模型中长桁、蒙皮以

及内包层采用壳元(S4R)模拟,捻子条采用实体元

(C3D8R)模拟,在蒙皮与内包层、捻子、突缘之间建

立采用 0. 1 mm 厚的 Cohesive 元模拟界面胶层。 长

桁、蒙皮、捻子条和界面胶层互相通过 tie 连接。 固

支端限制 3 个方向的平动自由度和转动自由度,加
载端施加 5 mm 的位移载荷。 长桁和蒙皮损伤演化

图 6　 盒段建模示意图

Fig. 6　 Model schematic

过程分别采用 UFIELD 中定义的瞬间退化模型和用

UMAT 中定义的连续退化模型模拟。
4. 2　 屈曲分析

由于 4 种退化方式对屈曲载荷及损伤前应变无

影响,屈曲分析仅用作验证模型的边界条件及载荷施

加是否正确。 因此,载荷应变曲线与屈曲载荷的试验

与分析对比选取连续损伤退化模型中的非线性退化。
试验中选取 3 个点进行应变对比,帽形单筋板

贴片位置如图 7 所示。 图 8 ~ 图 10 为各组试验件

应变测量点的有限元预测和试验测量的载荷-应变

对比图,试验中屈曲载荷为 183 kN,有限元计算中

图 7　 应变片位置示意图

Fig. 7　 Positions of strain gauges

图 8　 M510 上 101 / 1 片载荷应变曲线

Fig. 8　 Strain-load curve of gauge101 / 1 of M510
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图 9　 M510 上 102 / 2 片载荷应变曲线

Fig. 9　 Strain-load curve of gauge102 / 2 of M510

图 10　 M510 上 103 / 3 片载荷应变曲线

Fig. 10　 Strain-load curve of gauge103 / 3 of M510

屈曲载荷为 172 kN,误差 5. 5% ,分析结果与试验结

果基本吻合,验证了分析方法的有效性。
4. 3　 破坏分析

表 5 为试验和有限元分析中最终失效载荷对

比,由表 5 可知,对压缩载荷下单筋板的承载能力计

算中,4 种退化模式均能达到精度要求,其中常数型

连续退化方式误差最小,瞬间退化模型和非线性连

续退化方案的计算结果较为保守,线性函数连续损

伤退化方案的结果较试验值略高。 图 11 为加筋壁

板在四种退化模式下纤维的破坏范围,通过与图 7
的对比可知,4 种退化模型均能较为准确地预测结

构的损伤范围。 图 12 为不同退化方式下载荷位移

曲线与试验的对比。

表 5　 试验和有限元分析中最终失效载荷对比

Table 5　 Comparison of final failure loads in test and FEA
退化方式 计算载荷 / kN 试验载荷 / kN 误差 / %

弹性常数瞬时退化 231. 45
CDM 常数损伤退化 238. 14
CDM 线性损伤退化 244. 50

CDM 非线性损伤退化 225. 14

239

- 3. 34
- 0. 35
2. 09
- 5. 79

图 11　 4 种退化模式下的损伤范围

Fig. 11　 Range of damage in four modes of degradation

图 12　 4 种退化方式下计算的载荷-位移曲线

Fig. 12　 Load-displacement curve of four kinds of
degradation model

5　 结论

针对帽型加筋壁板在压缩载荷下的破坏历程

进行了研究,分别采用了基于弹性常数的瞬时退化
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模型、基于 CDM 的常数型连续损伤退化、线性函数

连续损伤退化和非线性函数连续退化 4 种退化方

式,通过对单元中材料点的性能折减,模拟了复合

材料损伤演化的过程。 对比试验结果与数值模拟

结果可知,4 种损伤退化模型均可预测压缩工况下

加筋壁板的承载能力以及损伤范围;其中,基于弹

性常数的瞬时退化模型计算效率最高,常数型连续

损伤退化模型的预测误差最小,仅为 0. 35% ;非线

性函数损伤退化模型的预测误差最大,为 5. 79% 。
相比较其余退化模型,非线性函数退化模型的结果

较为保守。 研究结果为复合材料加筋壁板的力学

性能研究提供了理论指导。
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