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离位增韧复合材料加筋板三点弯曲
试验研究与数值分析

王伟, 陈普会*, 李念
(南京航空航天大学 航空宇航学院,机械结构力学及控制国家重点实验室,南京210016)

摘 要: 为研究离位增韧对复合材料加筋板结构承载性能的影响,首先,分别对未离位增韧和离位增韧复合材

料帽型长桁加筋板进行了三点弯曲试验,比较了2种加筋板的初始分层载荷、极限载荷以及试验现象;然后,利用

ABAQUS建立了三维渐进失效模型,考虑长桁-蒙皮界面和复合材料层合板的失效,对界面的分层机制和蒙皮的

失效过程进行了分析。结果表明:有限元结果与试验结果吻合较好,离位增韧仅能略微提高界面的初始分层载荷,

但对极限载荷有较大提升;在分层起始阶段I型拉伸模式占主要作用,随着分层不断扩展,II型剪切模式占比持续

增加,而剪切模式的高韧性正是离位增韧界面具有良好性能的重要原因。所得结论表明离位增韧界面有良好的抗

剥离性能,且在剪切方向上的表现尤为突出。
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  树脂基复合材料由于其比刚度高、比强度高、可
设计性强以及能整体成型等诸多优点,在航空航天

领域获得了广泛的应用[1],而其中最重要、用量最

大的复合材料品种当属层合板形式的热固性树脂基

复合材料。热固性树脂基体的本征脆性使层合板树

脂基复合材料对厚度方向上的载荷极为敏感,容易

产生分层破坏(层间脱胶或开裂),已成为层合板复

合材料构件的致命缺陷[2-4]。因此,如何改善层合

板的抗分层性能、提高层间强度及抗冲击损伤能力

成为近几十年来复合材料研究的焦点。
针对树脂基复合材料的分层问题,国内外学

者普遍采用的措施是对复合材料层合板进行韧化

处理。中国学者益小苏针对热固性树脂提出了一

种全新的改善复合材料层间韧性并提高冲击损伤

容限的方法:离位增韧法[5-7]。这种方法区别于传

统的原位增韧[8-9]和层间增韧技术[10-12],只将增韧

相(热塑性树脂)限制在最薄弱的层间,仅对层间

进行“选择性”地增韧,即分别处理(离位处理)层
内结构对面内力学性能和层间结构对抗损伤阻抗

的贡献,从而获得综合效能的最大化[13-14],在大

幅提高复合材料层间韧性的同时,不改变其面内

力学性能。
中外学者对离位增韧技术及其增韧机制均做了

大量的试验研究,但这些工作往往仅停留在离位增

韧复合材料试件的制备和微观观察阶段,所使用的

试件也通常都是标准试件。此外,离位增韧加筋板

的界面性能研究也鲜有报道,而加筋板结构正是航

空航天领域应用最多、最典型的结构类型。随着离

位增韧技术的逐步发展,工程界亟需一种能够有效

模拟离位增韧界面的方法。鉴于粘接元法[15]与虚

拟裂纹闭合技术(VisualCrackClosureTechnique,

VCCT)[16]在模拟界面性能上的成功应用,笔者使

用这2种方法对离位增韧复合材料加筋板长桁-蒙
皮界面进行研究,并将数值分析结果与试验结果进

行对比。

1 试验概述

1.1 试 件

所有试件的尺寸相同,均为单筋帽型加筋板结

构,外廓尺寸为500mm×200mm,加筋板蒙皮与



 

 

筋条共固化成型,在试件中部的长桁-蒙皮界面含

有矩形预制分层,分层长度为50.0mm、深度为

20.8mm,三点弯曲试件如图1所示。

图1 三点弯曲试件

Fig.1 Three-pointbendingspecimens

试件中,长桁的铺层方式为[45/0/-45/0/90/

0/-45/0/45],蒙 皮 的 铺 层 方 式 为[45/-45/0/

-45/0/45/90/0]s,R区为0°单向带,R区外层的

铺层方式为[45/-45],单层厚度均为0.19mm。
试件均为碳纤维增强环氧树脂基复合材料,其中未

离位增韧试件的材料体系为IMS/CYCOM X850-
35-12KIM±190(IMS/X850),离位增韧试件的材

料体系为T800H/5228E,材料体系的性能参数如

表1所示,其泊松比ν12=ν13=0.331,ν23=0.500。

表1 材料体系的性能参数

Table1 Propertyparametersofmaterialsystems

Material
system

Elastic
modulus/GPs

E11 E22=E33

Shear
modulus/GPa

G12=G13 G23

Tensile
strength/MPa

ST11 ST22

Compressive
strength/MPa

SC11 SC22

Shear
strength/MPa

S12 S13

Criticalenergyrelease
rate/(N·mm-1)

GIC GIIC=GIIIC
IMS/X850 1658.58 4.57 2.86 3071 88 1747 271 143 103 0.314 1.081
T800H/5228E 1619.60 4.57 3.20 2818 65 1545 332 164 103 0.369 2.220
 Notes:Subscript1,2,3— Alongfiberdirection,perpendiculartofiberdirectionwithinasinglelayerandout-of-planedirection;Subscript
IC,IIC,IIIC— TypeItensilemode,typeIIofshearingmodeandtypeIIIoftearingmode.

1.2 试验方法

三点弯曲试验在美国 MTS-370.25型25t试

验机上进行。试件正反两面共布置15个应变片,
用于对加筋板关键位置的变形情况进行实时监测,

并分析界面的损伤扩展特征,三点弯曲试验应变片

分布如图2所示,括号内编号表示贴在加筋板背面

的应变片。
三点弯曲试验装置如图3所示。在三点弯曲试

验中,底座两侧凸台上各放置一根金属圆棒,以模

拟简支作用,跨距为405mm。通过预加载调节加

载端头和试件的位置,使对称位置的应变片读数大

致相等。正式试验时,加载速率为0.2mm/min,
并在加载过程中记录响声和应变值。

1.3 试验结果与分析

为方便记录和校验,将IMS/X850材料体系的

试件 编 号 为 3ps-01、3ps-02 和 3ps-03,T800H/

5228E材料体系的试件编号为3ps-04、3ps-05和

3ps-06。IMS/X850和 T800H/5228E材料体系三

点弯曲试验的载荷-位移曲线如图4所示。
由于预制分层处正上方位置(3# 和9# 应变片

处)的应变对界面分层破坏极为敏感,因此需要提

取这2处的应变分析界面的失效过程。由于试件数

目较多,以3ps-02试件代表未离位增韧情况,以

3ps-05试件代表离位增韧情况,3ps-02和3ps-05
试件的应变-位移曲线如图5所示。

从图4中可以看出,随位移的增加,试件的载

荷几乎线性增加,其中未离位增韧试件均在位移加

载至5mm左右时发出巨响并瞬间掉载,图5(a)中
同一时刻的应变也发生瞬变,表明此时长桁-蒙皮

界面发生大面积脱粘,面外承载能力大幅度降低;
离位增韧试件在位移加载至6mm左右时大响一声

(响度弱于未离位增韧试件掉载时的响声)并缓慢掉

载,且随着位移的增加,载荷继续缓慢降低,期间

伴随着断断续续的剥离声,图5(b)中9#应变片的

应变-位移曲线也有对应的响应,同时在靠近长桁-
蒙皮界面处的蒙皮表层出现大面积纤维拔出的现

象,3ps-05试件界面附近蒙皮的表层损伤如图6
所示。

从图4的载荷-位移曲线中无法直接得到长桁-
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图2 三点弯曲试验应变片分布

Fig.2 Distributionofstraingaugesinthree-pointbendingtests

图3 三点弯曲试验装置

Fig.3 Three-pointbendingtestequipment

蒙皮界面的初始分层载荷,但是当界面开始分层时

传力路径发生改变,会影响界面附近的应变,因此

找到3#和9#应变片应变-位移曲线的拐点(较早达

到的拐点位移)结合图4中对应试件的载荷-位移曲

线就能读取该试件界面的初始分层载荷。未离位增

韧和离位增韧试件的三点弯曲试验结果如表2所示。
试验结束后,测量得出未离位增韧试件界面分

图4 IMS/X850和T800H/5228E材料体系

三点弯曲试验的载荷-位移曲线

Fig.4 Load-displacementcurvesofthree-pointbendingtestsfor

IMS/X850andT800H/5228Ematerialsystems

图5 3ps-02和3ps-05试件的应变-位移曲线

Fig.5 Strain-displacementcurvesofspecimens3ps-02and3ps-05

层长度约为100mm,而离位增韧试件界面分层长

度约为300mm。
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表2 未离位增韧和离位增韧试件的三点弯曲试验结果

Table2 Three-pointbendingtestresultsforspecimens

without“ex-situ”toughenandwith“ex-situ”toughen

Type Specimen
Initialdebonding
load/N

Failure
load/N

Without
“ex-situ”
toughen

3ps-01 4682 7413
3ps-02 4666 7289
3ps-03 4740 7173

Mean 4696 7292

With
“ex-situ”
toughen

3ps-04 5188 8151
3ps-05 4990 8660
3ps-06 4764 8470

Mean 4980 8427

图6 3ps-05试件界面附近蒙皮的表层损伤

Fig.6 Outerlayerdamageofskinbesideinterfaceof

specimen3ps-05

1.4 离位增韧机制

在离位增韧技术的共固化过程中,层间的热塑

性树脂向邻近的层内扩散,从而形成“机械”的咬合

作用,在分层过程中产生“犁地”效应,引发大量纤

维的拔出和断裂[13](如图6所示),同时导致周围的

树脂基体塑性变形,这无疑会吸收大量分层扩展的

能量,从而提高界面的分层阻抗[17]。因此,在宏观

上离 位 增 韧 试 件 的 界 面 临 界 能 量 释 放 率 GIC
(0.369N/mm)和GIIC(2.220N/mm)均明显高于

未离 位 增 韧 试 件 的 (分 别 为 0.314 N/mm 和

1.081N/mm)。
由于咬合作用的存在,界面强度得到提高,因

此离位增韧试件的初始分层载荷略高于未离位增韧

试件的。分层扩展后,由于离位增韧试件界面韧性

较高,分层阻抗较大,与未离位增韧试件相比有更

长的稳定扩展阶段,因而较大幅度地提高了极限承

载能力。同时,界面的高韧性使得试件即使达到了

极限载荷,界面分层仍然扩展得比较缓慢,试件的

承载能力逐渐降低,并伴随着断断续续的界面剥离

声,载荷-位移曲线上表现为一系列不是很陡峭的

折线;而未离位增韧试件在位移加载至某点时,界

面突然大面积分层,瞬间掉载并发出一声巨响,载

荷-位移曲线在对应时刻急速下滑。

2 数值分析

2.1 有限元模型

在针对离位增韧界面进行三点弯曲试验研究的

基础上,结合有限元方法进行失效机制分析。利用

有限元软件ABAQUS建立复合材料帽型长桁加筋

壁板的三点弯曲有限元模型。蒙皮和长桁均采用

SC8R连续壳单元,在厚度方向上只需划分1个网

格即 可 达 到 相 当 高 的 精 度。R 区 单 向 带 采 用

C3D8R实体单元。网格在模型的中段(即界面分层

扩展区域)局部划细以提高精度。虽然在三点弯曲

试验中采用线型压头加载,但实际加载过程中蒙皮

受到筋条的约束作用,使中部蒙皮面外位移始终比

蒙皮边缘的小,压头与蒙皮之间的实际接触情况如

图7所示,可见二者之间其实只是局部接触。

图7 压头与蒙皮之间的实际接触情况

Fig.7 Actualcontactsituationbetweenindenterandskin

若采用线加载模拟,则与实际情况偏差较大。
因此采用点加载,施加位移约束Uy=-10mm,

Ux=Uz=0。模型两端为模拟圆棒的简支作用,施

加位移约束Uy=0。三点弯曲试件有限元模型及边

界条件如图8所示。

2.2 失效模型

采用二维 Hashin准则,考虑纤维和基体的拉

伸/压缩失效,并使用能量释放率控制材料刚度的

衰减。
在长桁与蒙皮间引入一层粘接元模拟界面。粘

接元模型是基于被连接弹性体之间牵引力-位移关

系的连续损伤机制建立的。双线性本征模型在工程

界应用最为广泛,其数学表达形式为
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图8 三点弯曲试件有限元模型及边界条件

Fig.8 Finiteelementmodelandboundaryconditionsof

three-pointbendingspecimens
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式中:tn 为界面承受的法向正应力;ts 和tt为界面承

受的2个切向剪应力;Knn、Kss和Ktt分别为对应方

向的刚度系数,依照文献[18]中的取值方法,给定

Knn=Kss=Ktt=106N/mm3;δn、δs 和δt 分别为界

面对应的相对位移。
损伤起始采用二次应力判据:

<tn>
t0n

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

+ ts
t0s

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

+ tt
t0t

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

=1 (2)

式中:

<tn>=
tn tn >0
0 tn <0{

其中:tn0、ts0 和tt0 分别为对应方向的强度参数,大

约为 复 合 材 料 基 体 拉 伸 强 度 的 60%、50% 和

50%[19],对于离位增韧试件,应该选取层间插入的

热塑性树脂基体进行折减计算。
粘接 元 模 型 的 损 伤 演 化 采 用 Benzeggagh-

Kenane(B-K)准则:

GC =GIC+(GIIC-GIC)GS

GT

æ

è
ç

ö

ø
÷

η
(3)

式中:GC 为临界应变能释放率;GS 为剪切应变能释

放率,GS=GII+GIII;GT 为总应变能释放率,GT=
GI+GII+GIII;η为拟合系数,η取2。当GT/GC=1
时,界面分层扩展。

2.3 有限元结果与分析

图9为未离位增韧和离位增韧试件的有限元及

试验载荷-位移曲线,图10为3ps-02和3ps-05试

件的有限元及试验应变-位移曲线。可见,有限元

结果与试验结果吻合良好,说明提出的模拟方法是

图9 未离位增韧和离位增韧试件的有限元及试验载荷-位移曲线

Fig.9 Finiteelementandtestload-displacementcurvesof

specimenswithout“ex-situ”toughenandwith“ex-situ”toughen

合理有效的。
界面一旦出现初始分层,蒙皮通过界面传递到

长桁下缘条的力就会骤减,此处应变会发生突变。
有限元应变-位移曲线的突变位置与试验曲线中的

一致,分别对应2种材料体系界面的初始分层载

荷:未 离 位 增 韧 时 为 4.56kN,离 位 增 韧 时 为

5.12kN。
未离位增韧和离位增韧有限元模型在不同分层

状态 下 的 载 荷 情 况 如 图 11 所 示,图 11(a)和
图11(d)为初始分层状态,图11(b)和图11(e)为宽

度方向完全分层状态,图11(c)和图11(f)为极限承

载状态。可以看出,离位增韧模型的初始分层载荷

(5.12kN)高于未离位增韧模型的(4.56kN),并且

当分层达到相同位置时,离位增韧模型的载荷均比

未离位增韧模型的高;在分层穿透宽度方向后不久,
试件即达到极限承载载荷,并且极限承载状态的分

层形状及大小几乎一致。由此可以推测,离位增韧
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图10 3ps-02和3ps-05试件的有限元及试验应变-位移曲线

Fig.10 Finiteelementandteststrain-displacementcurvesof

specimens3ps-02and3ps-05

图11 未离位增韧和离位增韧有限元模型在不同分层状态下的载荷情况

Fig.11 Loadsituationsoffiniteelementmodelswithout“ex-situ”toughenandwith“ex-situ”toughenunderdifferentdelaminationstates

试件界面的高韧性使分层存在更大的阻抗,延缓了

分层达到极限承载位置的进程,使界面分层存在更

长的稳定扩展时间,从而提高了试件的极限载荷。
此外,可以类推得出在相同载荷下,离位增韧试件

的分层面积比未离位增韧试件的小、分层状态更滞

后的结论。未离位增韧和离位增韧试件三点弯曲有

限元与试验结果如表3所示。

2.4 失效机制

通过试验和有限元分析可以发现,离位增韧试

件的初始分层载荷与未离位增韧试件相比只是稍有

提高,但其极限承载能力和达到极限载荷之后的保

载能力却有较大改善。为进一步分析造成这种现象

的原因,借助 VCCT计算界面分层起始及分层扩

展阶段的能量释放率。与粘接元法一样,VCCT也

采用 B-K 准则控制界面分层的扩展,拟合系数

取2。
在长桁-蒙皮界面的一系列典型位置计算了3

个方向的能量释放率,对分层起始和扩展机制展开

研究。界面的典型位置如图12所示,包括预制分

层宽度方向的A-A'边界、界面宽度方向的B-B'边

界和分层长度方向的C-C'边界。
初始分层时,未离位增韧试件A-A'边界和B-

B'边界分层尖端处的应变能释放率分别如图13(a)
和图13(b)所示,离位增韧试件A-A'边界和B-B'
边界分层尖端处的应变能释放率分别如图14(a)和
图14(b)所示;C-C'边界分层时,剪切应变能释放
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表3 未离位增韧和离位增韧试件三点弯曲有限元与试验结果

Table3 Three-pointbendingfiniteelementandtestresultsofspecimenswithout“ex-situ”toughenandwith“ex-situ”toughen

Type
Initialfailure
Finiteelementresult/kN Testresult/kN Error/%

Finalload
Finiteelementresult/kN Testresult/kN Error/%

Without“ex-situ”toughen 4.56 4.70 -3.0 7.60 7.29 4.2
With“ex-situ”toughen 5.12 4.98 2.8 8.56 8.43 1.5

图12 界面的典型位置

Fig.12 Typicallocationsofinterface

图13 未离位增韧试件分层尖端处的应变能释放率

Fig.13 Strainenergyreleaseratesattopsofdelaminationfor

specimenswithout“ex-situ”toughen

率占总应变能释放率比例与分层长度的关系如

图15所示。
由图14和图15可知,2种材料体系在同一边

图14 离位增韧试件分层尖端处的应变能释放率

Fig.14 Strainenergyreleaseratesattopsofdelaminationfor

specimenswith“ex-situ”toughen

界上能量释放率的分布规律是一致的。在A-A'边

界上,GI 和GII均在中部达到峰值,由此可知界面

先在中部分层失效,且I型能量释放率较高,主要

由拉伸引起分层;在B-B'边界上,GI 和GII均在筋

条自由端一侧(B'位置)达到峰值,界面在此处失

效,I型能量释放率较高,主要由拉伸引起分层。
比较不同材料体系对的应能量释放率峰值可以发

现,离位增韧试件略高于未离位增韧试件的,这也

是其初始分层载荷略高的原因。
由图15可知,在分层扩展的起始阶段,GS/GT
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较低;随着分层的不断扩展,GS/GT 逐渐增加,并

在达到极限载荷时接近0.5且继续增大。因此,分

层起始主要是受I型拉伸模式的影响,随着分层的

扩展,II型剪切模式的影响逐步增大,并最终成为

分层扩展的主导因素。

图16 临界应变能释放率与剪切应变能释放率占

总应变能释放率比例的关系

Fig.16 Relationshipsbetweencriticalstrainenergyreleaserateand

proportionofshearstrainenergyreleaserateto

totalstrainenergyreleaserate

由式(3)得出材料界面的临界应变能释放率,
临界应变能释放率与剪切应变能释放率占总应变能

释放率比例的关系如图16所示。分析可知,在GS/

GT 较低时,分层所需的GC 相差不大,因此离位增

韧试件起始分层载荷仅稍有提升;在GS/GT 较高

时,离位增韧试件的GC 要比未离位增韧试件的大

得多,产生了更大的分层阻抗,因此其极限载荷有

图15 剪切应变能释放率占总应变能释放率比例与

分层长度的关系

Fig.15 Relationshipsbetweenproportionofshearstrainenergy

releaseratetototalstrainenergyreleaserateand

debondinglength

较大提升,并且在达到极限载荷之后载荷不会瞬间

降低,从而表现出良好的保载能力。可以考虑到,
在工程应用中,使界面间剪切模式失效占主导作用

有利于发挥出离位增韧界面的高韧性,尤其是2、3
方向的高韧性。

3 结 论

(1)采用粘接元模型和虚拟裂纹闭合技术都能

较好地模拟离位增韧界面的分层失效过程,有限元

结果与试验结果吻合较好,证明了方法的有效性。
(2)在三点弯曲试验中,离位增韧试件初始分

层载荷略高,由于其界面的高韧性,分层有更长的

稳定扩展段,延缓了分层达到极限载荷分层位置的

进程,极限载荷提升较高,并且在掉载之后表现出

良好的保载能力。
(3)分层最先发生在预制分层的中部和筋条自

由边与蒙皮交界处,随着载荷的增大,分层向两边

扩展。在初始分层时,拉伸模式失效占主导,随着

分层的不断扩展,剪切模式失效占比不断增大。
(4)离位增韧界面有良好的抗剥离性能,在剪

切方向上的表现尤为突出,因此在工程应用中可以

通过优化设计使界面主要受剪切模式影响,从而提

高界面性能。
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Three-pointbendingtestinvestigationandnumericalanalysesof
compositestiffenedpanelswith“ex-situ”toughen

WANGWei,CHENPuhui*,LINian
(StateKeyLaboratoryofMechanicsandControlofMechanicalStructures,CollegeofAerospaceEngineering,

NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China)

Abstract: Inordertoinvestigatetheeffectsof“ex-situ”toughenedonthestructuralbearingcapacitiesofcompos-
itestiffenedpanels,threepointbendingtestswereconductedoncompositeomegastiffenedpanelswithout“ex-situ”

toughenandwith“ex-situ”toughenfirstly,andtheinitialdebondingload,criticalfailureloadandthephenomenon
oftestsforthetwokindsofstiffenedpanelswerecompared.Then,three-dimensionalprogressivefailuremodelwas
establishedusingABAQUS,andthemechanismsofinterfacedelaminationandthefailureprocessoftheskinswere
analyzedconsideringthefailureofstringer-skininterfaceandlaminatedcompositeplates.Theresultsshowthatthe
finiteelementresultscoincideswellwiththetestresults,“ex-situ”toughencanonlyimprovetheinitialdebonding
loadoftheinterfaceslightly,buthasrelativelyobviousimprovementoncriticalfailureload.Atthebeginningstage
ofdelamination,thetypeItensilemodeplaysamajorrole.Withthedelaminationexpandingcontinuously,thepro-

portionoftypeIIshearmodeincreasesconstantly,whilethehightoughnessofshearmodeisthesignificantcause
fortheoutstandingperformancesof“ex-situ”toughenedinterface.Theconclusionsobtainedshowthat“ex-situ”

toughenedinterfacehasfavorabledelaminatingresistance,andthebehaviouronsheardirectionisparticularlyout-
standing.
Keywords: “ex-situ”toughen;stiffenedpanels;three-pointbendingtest;cohesiveelement;visualcrackclosure

technique
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