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碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头拉伸失效机制
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摘      要  ：通过试验及数值模拟对碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头轴向拉伸失效机制进行研究。基于

ABAQUS 有限元软件，通过连续介质损伤模型及内聚区模型，分别对碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头各

部件及界面进行模拟，编写用户自定义材料子程序 (UMAT)，建立复合材料的渐进损伤模型，最终得到碳纤

维/环氧树脂复合材料缠绕接头的应力分布和载荷-位移曲线，并与试验结果对比确定结构的失效机制。结果

表明：有限元分析所得碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头损伤部位及失效模式与试验吻合，失效载荷与试

验值相差较小，证明仿真分析方法的有效性。通过对比失效模式发现，拉伸载荷作用下，链环是主承力部件，

其弧形端部是应力集中处，纤维断裂即从此处开始发生并向外扩展，导致链环断裂及整体结构破坏。
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Tensile failure mechanism of carbon fiber/epoxy composite winding joint
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Abstract： The axial tensile failure mechanism of carbon fiber/epoxy composite winding joint was studied by means

of  experiment  and  simulation.  Based  on  ABAQUS,  the  continuum  damage  model  and  cohesive  zone  model  were

used to simulate each part and interface of the carbon fiber/epoxy composite winding joint, respectively. The pro-

gressive damage model of the carbon fiber/epoxy composite was established by writing user-defined material sub-

routine(UMAT). As a result, the stress distribution and load-displacement curve of the carbon fiber/epoxy compos-

ite winding joint were obtained and the failure mechanism of the structure was determined by comparison with the

experimental  results.  The  results  show  that  the  calculated  damage  position  and  failure  modes  of  the  carbon

fiber/epoxy composite winding joint agree well with the experimental results, and the difference between the calcu-

lated value and test value of the failure load is small, which proves the validity of the simulation analysis method. By

comparing the failure modes, it is found that under tensile load, the loop plies are the main bearing component, and

the  curved  end  of  which  is  the  position  where  the  stress  is  concentrated.  The  fiber  fracture  starts  from  here  and

gradually spreads outward until the loop plies fracture, which leads to the structural damage.
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复合材料因其轻质高强、可设计性强等优良

特性，现已被广泛应用于航空航天领域。且随着

科技的不断发展，适用范围逐渐扩展至机身、机

翼甚至接头等主承力部件 [1]。美国的一些复合材

料计划更是将复合材料设计和制造理念作为研究

重点，复合材料接头的设计和制造则是其中重要

的组成部分 [2-4]。

为满足不同的使用条件，复合材料接头的结

构形式多种多样，总体而言可分为平面内接头和

非平面内接头两大类 [5]。其中，研究较多的平面 
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内接头主要有整体层压板式接头和三维编织接头[6]，

整体层压板式接头成型工艺成熟，制作过程简易；

三维编织接头整体性较好，不易分层。非平面内

接头主要有 T 型接头、L 型接头、 型接头等 [7]，

结构形式复杂，主要通过试验测试和仿真分析对

其进行研究 [8]。

Chang 等 [9] 结合 Yamada 破坏准则，研究出预

测复合材料接头破坏强度及失效模式的方法。Wolff

等 [10] 根据试验分析结果，建立了基于 Weibull 形

状参数的结合分散数据法。Kassapoglou 等 [11] 提

出有效截面应力方程预测复合材料耳片接头拉伸

失效。Wallin 等 [12] 通过试验和仿真相结合的方式，

得到复合材料连接耳片的刚度强度及破坏模式。

总体而言，目前广泛使用的依然是整体层压

式接头，不少学者提出通过长纤维缠绕的方式提

高复合材料接头的承载能力。史坚忠等 [13-14] 提出

一种缠绕铺层方式，采用解析法推导出复合材料

接头受内外压力时的应力表达式。程家林 [15] 推导

了平面环绕型复合材料承力接头危险部位的强度

解析式，用于预测其承载能力。张文荣 [16] 通过试

验研究了复合材料耳片接头的拉伸、剪切和弯曲

承载能力及破坏模式，确定环绕铺层对接头承载

能力的增强效果。王强等 [17] 通过试验研究发现，

改用平面缠绕铺层成型可有效解决复合材料接头

成型过程中温度引起的层间开裂问题。

Havar 等 [18-19] 研制出了用于转子叶片连接的

复合材料缠绕型接头，并对其进行了轴向拉压、

横向及复合载荷加载试验，发现后两种加载方式

容易导致接头层间剥离，通过试验和仿真相结合，

证明对缠绕型接头进行 3D 加强可以很好地减轻

接头的剥离情况，提高接头承载能力。在此基础

上，雷良超等 [20-21] 提出了一种新型复合材料缠绕

接头，该种接头可充分利用纤维方向的连续性，

并通过有限元仿真验证该结构的合理性。

本文基于连续介质损伤力学，进一步修正了

碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头的有限元分析

模型。并通过与拉伸试验结果对比，明确了碳纤

维/环氧树脂复合材料缠绕接头的拉伸失效模式及

损伤机制，为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头

的结构优化及实际应用提供有效指导。

1    拉伸试验
1. 1    原材料

本文所研究的复合材料缠绕接头由链环、中

间件和内衬环三部分胶接而成。碳纤维/环氧树脂

复合材料缠绕接头的结构及具体尺寸如图 1 所示，

内衬环内半径为 7 mm，外半径为 9 mm，链环外

半径为 11 mm，中间件长度 (即圆心距) 为 200 mm，

缠绕接头厚度为 10 mm。其中，内衬环由 CF3031/

BA9916-Ⅱ碳纤维双向布预浸料沿 0°方向缠绕成型，

共 9 层，中间件由 CCF300/BA9916-Ⅱ碳纤维单向

布预浸料沿 z 轴方向按 [45/0/ –45/0/90/0/45/0/

–45/0]4S 的方式铺设成型，链环由CCF300/BA9916-Ⅱ

碳纤维单向带预浸料沿 0°方向在中间件和内衬环

外表面缠绕成型，共 16 层。部件间选用 J-116B 结

构胶粘连，复合材料性能参数如表 1 所示。试件

共 4 件，编号分别为 T-1~T-4。

 

表 1    碳纤维/环氧树脂复合材料的性能参数

Table 1    Properties of carbon fiber/epoxy composite 
CCF300/BA9916-Ⅱ CF3031/BA9916-Ⅱ

E11/GPa 120 60
E22/GPa 7.7 59
E33/GPa 7.7 7.7
µ12=µ13=µ23 0.27 0.05
G12=G13/GPa 5.5 6.4
G23/GPa 5.5 6.4
XT/MPa 1 400 500
XC/MPa 1 300 450
YT/MPa 35 450
YC/MPa 160 455
ZT/MPa 35 50
ZC/MPa 160 155
S12=S13/MPa 163 105
S23/MPa 86 83

Notes: Eii (i, j=1,  2,  3)—Elastic  modulus  in  direction  of  fibre,

perpendicular  to  fibre  in  plane  and  out  of  plane; XT, YT,

ZT—Tensile strength in the three directions above, respectively; XC,

YC, ZC—Compress  strength  in  the  three  directions  above,

respectively; µij, Gij, Sij (i, j=1, 2, 3)—Poisson’s ratio, shear modulus

and shear strength for 1-2, 1-3, 2-3 plane, respectively.
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图 1    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头几何尺寸

Fig. 1    Geometry configuration of carbon fiber/epoxy composite

winding joint
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1. 2    试验方法

拉伸试验在 MTS370.25 疲劳试验机上进行，

该试验机精度为 0.2%。试验夹具为自行设计所得，

由夹具主体、螺栓和金属衬套组成，试件通过螺

栓与夹具主体相连，金属衬套用于限位，防止试

件在加载过程中发生滑动，从而保证拉伸载荷的

对心，最终将夹具装夹到试验机上，如图 2 所示。

图 3 为试件一端装夹示意图。
 
 

Fixture

图 2    复合材料缠绕接头试件加载示意图

Fig. 2    Loading diagram of composite winding joint specimen
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图 3    复合材料缠绕接头试件装夹示意图

Fig. 3    Clamping diagram of composite winding joint specimen
 

为研究缠绕接头的变形行为，需要在特定位

置粘贴应变片获取应变数据并分析。为了掌握界

面处脱胶情况，在链环、中间件和内衬环三者界

面处对称布置对应的应变片，此外，为了掌握链

环不同位置及中间件中心处应变情况，在这些位

置也布置一定数量的应变片 (花)，应变片 (花) 布

置如图 4 所示，共计 28 个通道 (括号内数字为反

面对应位置应变片编号)。采用 DH3816 静态应变

测试系统采集应变数据，精度为 0.5%。
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图 4    复合材料缠绕接头应变片布置示意图

Fig. 4    Schematic of strain gauge positions of composite winding joint
 

试验前进行预试，消除间隙，拉紧试件，并

检查加载系统等是否处于良好状态。正式试验时

以 0.5 mm/min 的速率加载，每隔 1 kN 记录一次

应变数据，直至试件破坏。

1. 3    试验结果

表 2 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头轴

向拉伸试验结果。可知，破坏载荷的离散系数较

小，表明试验具有较好的重复性。图 5 为碳纤维/

环氧树脂复合材料缠绕接头的载荷-位移曲线。可
 

表 2    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头轴向拉伸试验结果

Table 2    Axial tensile load test results of carbon fiber/epoxy
composite winding joint 

Specimen
number

Failure
load/kN

Average
load/kN

Coefficient of
variation/%

T-1 41.94

41.07 6.49
T-2 38.73
T-3 38.56
T-4 45.06
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图 5    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头的载荷-位移曲线

Fig. 5    Load-displacement curves of carbon fiber/epoxy

composite winding joint
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知，试件 T-3 在最终破坏前出现短暂掉载现象，

是由于链环-中间件界面处突然脱粘所致，其余试

件均未出现此情况。

图 6 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头试

件 T-1 的应变-载荷曲线，根据粘贴位置，将应变

片数据分成 5 组。由于接近最终破坏时，大量应

变片无法继续采集数据，因此图中仅给出载荷为

34 kN 之前的应变。可知，由于粘贴位置的偏差

及试验误差的影响，碳纤维/环氧树脂复合材料缠

绕接头对应位置数据未完全重合，但各组数据大

致呈线性，且一致性较好。
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图 6    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头试件 T-1 应变-载荷曲线

Fig. 6    Strain-load curves of carbon fiber/epoxy composite winding joint specimen T-1
 

从图 6(a) 可以看出，链环、中间件、内衬环

三者界面处应变缓缓增大，在此过程中该处胶层

未失效。从图 6(b) 可以看出，内衬环-中间件界面

处随载荷增大而应变增大速度较快，且在较早时

就无法采集数据，这是由于该界面处胶层较早破

坏所致。从图 6(c) 可以看出，中间件外表面中心

处应变较小，沿加载方向最大，载荷为 34 kN 时，

应变为 1 861×10−6，垂直于加载方向应变为−745×

10−6，沿纤维方向应变为 479×10−6。从图 6(d) 可以

看出，链环-中间件界面处应变较小，在此过程中

该处胶层未失效。从图 6(e) 可以看出，链环两端

测点应变较大，载荷为 34 kN 时，应变最大可达

4 285×10−6；中间测点应变较小，载荷为 34 kN 时，

应变为 1 754×10−6。

2    数值模拟方法

运用 ABAQUS 有限元软件，基于连续介质损

伤力学理论，建立缠绕接头三维渐进损伤有限元

模型。分析时，将链环、中间件和内衬环均简化

为层合板，单层板本构关系由经典层合板理论 [22]

确定。初始失效准则选用加入了 Yeh 分层失效准

则的三维 Hashin 准则 [23]，纤维拉伸失效、纤维压

缩失效、基体拉伸失效、基体压缩失效、拉伸分

层失效及压缩分层六种失效模式分别为

σ11 ⩾ 0纤维拉伸失效 ( )：(
σ11

XT

)2

+

(
τ12

S 12

)2

+

(
τ13

S 13

)2

⩾ 1 (1)

σ11 < 0纤维压缩失效 ( )：(
σ11

XC

)2

⩾ 1 (2)

σ22+σ33 ⩾ 0基体拉伸失效 ( )：(
σ22+σ33

YT

)2

+

 1
S 2

23

(τ223−σ22σ33
)
+(

τ12

S 12

)2

+

(
τ13

S 13

)2

≥ 1

(3)

σ22+σ33 < 0基体压缩失效 ( )：
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(
σ22+σ33

2S 23

)2

+

(
σ22+σ33

YC

)( YC

2S 23

)2

−1

+ 1
S 2

23

(τ223−σ22σ33
)
+

(
τ12

S 12

)2

+

(
τ13

S 13

)2

⩾ 1

(4)

σ33 ⩾ 0拉伸分层失效 ( )：(
τ23

S 23

)2

+

(
τ13

S 13

)2

+

(
σ33

ZT

)2

⩾ 1 (5)

σ33 < 0压缩分层失效 ( )：(
τ23

S 23

)2

+

(
τ13

S 13

)2

⩾ 1 (6)

复合材料层合板出现损伤后，损伤单元的性

能严重降低，工程弹性常数应做相应的折减处理，

当用初始失效判据判定复合材料出现某种损伤后，

一般通过建立相应的刚度退化准则折减相应单元

的刚度来表征单元的损伤。

本文选用较为简单的 Camanho[24] 线性退化准

则，具体退化方式如表 3 所示。结合本构方程、

三维 Hashin 准则及 Camanho 线性退化方法编写

用户自定义材料子程序 (UMAT)，研究各复合材

料部件的渐进损伤过程及失效机制，其中，损伤

状态变量 SDV1~6 分别对应纤维拉伸、纤维压缩、

基体拉伸、基体压缩、拉伸分层、压缩分层六种

失效模式。
 
 

表 3    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头性能退化方式

Table 3    Degradation modes of carbon fiber/epoxy composite winding joint 
Failure mode Stiffness degradation of material

Tensile fracture of fiber E′11 = 0.07E11

Compression fracture of fiber E′11 = 0.14E11

Tensile cracking of matrix E′22 = 0.2E22,G′12 = 0.2G12,G′23 = 0.2G23

Compression cracking of matrix E′22 = 0.4E22,G′12 = 0.4G12,G′23 = 0.4G23

Delamination E′33 =G′13 =G′23 = v′13 = v′23 = 0

 

为了探究界面胶层损伤情况，运用内聚区模

型 (CZM) 模拟胶层，即在不同部件之间插入内聚

力单元对界面破坏进行仿真。内聚力单元本构基

于牵引-分离准则，判断单元初始失效时采用二次

应力准则，即假设当各个方向应力比的平方和达

到 1 时，单元开始发生损伤，表达式如下：{
⟨tn⟩
t0
n

}2

+

{
ts
t0
s

}2

+

 tt
t0
t

2

= 1 (7)

tn ts tt
t0
n t0

s t0
t

式中： 、 、 分别为内聚力单元法向、第一切

向及第二切向应力； 、 、 分别为内聚力单元

三个方向对应的损伤应力阀值；< >为 Macaulay

括弧，表示压应力或压应力状态均不能引起内聚

力单元损伤。

损伤演化准则控制内聚力单元起始损伤后界

面刚度的退化方式和退化速率 [25]。本文采用基于

能量的线性损伤扩展准则，损伤因子 D 计算如下：

D =
δfm

(
δmax

m −δ0m
)

δmax
m

(
δfm−δ0m

) (8)

δ0m δmax
m

δfm=2GC/Teff

GC

Teff

式中： 为单元开始损伤时的位移； 为加载

历程中的最大位移； 为单元完全损伤

时的位移，其中 为内聚力单元完全损伤时总的

断裂能， 为满足损伤判据时的有效应力。

3    仿真分析
3. 1    复合材料缠绕接头有限元模型

由于复合材料缠绕接头在几何形式上的对称

性，可建立其四分之一模型以简化计算，实际所

受载荷值及位移值均为模型计算所得值的两倍。

在 CATIA 中建立复合材料缠绕接头的实体模型，

如图 7 所示。实际建模时考虑胶层厚度为 0.1 mm，

链环内外半径对应分别增大为 9.1 mm 和 11.1 mm。
 
 

图 7    复合材料缠绕接头三维实体模型

Fig. 7    3D solid model of composite winding joint
 

运用 Hypermesh 按实际铺层数划分实体网格，

并导入 ABAQUS 中完成材料属性的赋予、单元类

型的选择及约束加载等。复合材料部件均选用 8

节点六面体减缩积分单元 (C3D8R)，胶层选用三

维内聚力单元 (COH3D8)，计算时所用材料 (J-
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116B 结构胶 ) 参数如表 4 所示。对模型边界处采

用对称约束，各复合材料部件与胶层之间采用绑

定 (Tie) 约束。由于螺栓的变形不是本次研究重点，

可使用解析刚体模拟螺栓，通过对其参考点施加

沿 x 轴正向的位移，从而对整个模型施加载荷，

螺栓与内衬环之间为面面接触。图 8 为模型约束

加载示意图，最后调用 UMAT 子程序实现计算。

 

 
 

表 4    J-116B 结构胶材料属性

Table 4    Material properties of J-116B 
E/Enn/(MPa·mm−1) G1/Ess/(MPa·mm−1) G2/Ett/(MPa·mm−1) t0n/MPa t0s /MPa t0t /MPa GC/(J·m−2)

1 000 300 300 20 30 30 2

E/Enn G1/Ess G2/Ett t0n t0t t0tNotes： , , —Interface  stiffness  for  three  directions,  respectively; , , —Interface  strength  for  three  directions,

respectively.
 

 
 

Symmetry

constraints

Reference point

loading

(a) Load and boundary condition

Surface-to-surface
contact

Tie constraints

(b) Interaction

图 8    复合材料缠绕接头有限元模型约束加载示意图

Fig. 8    Schematic of constraint and load for finite element model of

composite winding joint
 

3. 2    复合材料缠绕接头有限元结果

图 9 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头有

限元计算所得载荷 -位移曲线。可知，破坏载荷

为 40.14 kN。根据载荷-位移曲线，有限元模型受

载过程可分为四个阶段 (分别对应于图中Ⅰ、Ⅱ、

Ⅲ和Ⅳ区域 )： (1) 载荷与位移呈线性递增关系；

(2) 曲线斜率有所减小，但载荷与位移依然大致呈

线性关系；(3) 随着位移的增加，载荷缓慢增大并

很快达到最大载荷值；(4) 随着位移的增加，载荷

减小，计算终止。

结合碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头载荷-

位移曲线、应力-应变云图及损伤状态变量可得缠

绕接头渐进损伤过程及失效机制，其中第四阶段

对应结构破坏过程，不再分析，主要分析缠绕接

头受载的前三个阶段。

图 10 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头

第一阶段应力云图变化。可知，内衬环的应力主

要集中在与螺栓接触的部分，而链环的最大应力

位置则比较接近链环的转角位置处，此时结构完

整，各部件共同承载。

图 11 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头

第二阶段胶层的损伤演化过程及对应的应力云图。

可知，当碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头所受

载荷达到 9.65 kN 时，内衬环-中间件界面胶层出

现损伤并向外扩展，随着内衬环-中间件界面的损

伤，中间件承受载荷减小，链环成为主要承力部

件。内衬环-中间件界面基本完全失效时，碳纤维/

环氧树脂复合材料缠绕接头所受载荷为 32.75 kN

时，位移为 1.28 mm。

图 12 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头

第三阶段主要为链环的损伤演化过程。可知，碳

纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头第三阶段的损伤

演化过程中主要出现了纤维拉伸断裂损伤及基体

压缩损伤。图 13 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠

绕接头第三阶段链环应力云图。由图 12 和图 13

可知，当载荷达到 36.92 kN 时，两种损伤同时发

生，而纤维拉伸断裂损伤发生于应力集中处 (该

点已在图 9 中标出)，基体压缩损伤发生于链环内

侧受压处。随后，集中应力区域逐渐向初始损伤

单元相邻外层处转移，链环纤维断裂损伤迅速扩

展，结构很快达到最大承载力 (40.14 kN)，此时链
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图 9    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头有限元模型载荷-位移曲线

Fig. 9    Load-displacement curve of finite element model for carbon

fiber/epoxy composite winding joint
 

· 2168 · 复合材料学报



环纤维断裂损伤基本完全，基体压缩损伤也有所

扩展，但主要沿环向，因此链环断裂，结构破坏

主要由纤维断裂造成。

4    结果与讨论

由图 6 可以看出，对应位置处应变数据一致

性较好，说明试验夹具设计的合理性保证了碳纤

 

S, mises
(Avg:75%)

+9.265e+01
+8.493e+01
+7.721e+01
+6.949e+01
+6.177e+01
+5.405e+01
+4.633e+01
+3.860e+01
+3.088e+01
+2.316e+01
+1.544e+01
+7.723e+00
+2.391e−03

(a) F=3.83 kN, U=0.08 mm

+1.473e+02
+1.350e+02
+1.227e+02

+9.820e+01
+8.593e+01
+7.365e+01
+6.138e+01
+4.910e+01
+3.683e+01
+2.455e+01
+1.228e+01

+1.105e+02

+4.944e−03

S, mises
(Avg:75%)

(b) F=6.81 kN, U=0.16 mm
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图 10    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头第一阶段应力云图

Fig. 10    Contour of stress of carbon fiber/epoxy composite winding joint in the first stage
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图 11    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头第二阶段胶层损伤演化及对应应力云图

Fig. 11    Contour of damage evolution and corresponding stress for adhesive layer of carbon fiber/epoxy composite winding joint in the second stage
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维/环氧树脂复合材料缠绕接头试件的对心，从而

也提高了试验结果的可靠性。由图 5 可知，破坏载

荷平均值为 41.07 kN，仿真计算所得结果 (40.14 kN)

与试验结果相差 2.26%，说明所建立的渐进损伤

有限元模型的有效性。

图 14 为碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头

试件 T-1~T-4 失效模式。可以看出，破坏位置为

链环弧形端部，内衬环-中间件界面脱开，而链环-

中间件界面损伤区域较小。图 15 为碳纤维/环氧

树脂复合材料缠绕接头胶层最终损伤形式。可知，

至最终破坏时，链环-中间件界面胶层有所损伤但

并未失效，链环与内衬环之间胶层亦有所损伤，

同时在链环与内衬环接触上端区域胶层损伤程度
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图 12    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头第三阶段链环损伤演化过程

Fig. 12    Contour of damage evolution for loop plies of carbon fiber/epoxy composite winding joint in the third stage
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(a) F=36.92 kN, U=1.52 mm (b) F=39.38 kN, U=1.68 mm (c) F=40.14 kN, U=1.84 mm

图 13    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头第三阶段链环应力云图

Fig. 13    Contour of stress for loop plies of carbon fiber/epoxy composite winding joint in the third stage
 

 

(a) T-1 (b) T-2

(c) T-3 (d) T-4

图 14    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头试件 T-1~T-4 失效模式

Fig. 14    Failure modes of carbon fiber/epoxy composite winding joint

specimens T-1–T-4
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略高，仅中间件与内衬环界面基本完全脱胶失效。

对比结果表明，仿真与试验所得胶层损伤模式吻

合较好。

为了验证有限元计算所得应变分布的准确性，

取计算载荷为 34.17 kN 时，链环上及中间件中心

这几个具有代表性的应变测点 (7、 9、 11、 23、

25) 处的应变值与试验值进行比对。表 5 为碳纤维/

环氧树脂复合材料缠绕接头部分测点应变仿真值

与试验值对比。可知，除测点 7 处应变仿真值与

试验值相差较大外 (在合理范围内)，其余测点处

均吻合较好，再次说明有限元计算方法的可靠性。
 
 

表 5    碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头部分测点
应变仿真值与试验值对比

Table 5    Comparison of simulation and test values of some
stain gauges on carbon fiber/epoxy composite winding joint 

Strain gauge
number

Simulation
value/10−6

Test
value/10−6

Error/
%

7  −420  −745 43.62
9    619    479 29.23
11 1 993 1 861 7.09
23 4 124 4 285 3.76
25 1 863 1 754 6.21

 

5    结 论
(1) 对碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接头在

轴向拉伸载荷作用下的失效机制进行试验研究，

自行设计了专用夹具保证满足试验加载的要求，

结果表明该方法有效。

(2) 采用有限元法，基于 ABAQUS 软件平台，

采用内嵌的用户自定义子程序 (UMAT)，编制了

碳纤维/环氧树脂复合材料失效判据及失效扩展方

法。同时结合内聚区模型，建立了相应的渐进损

伤有限元模型，得到碳纤维/环氧树脂复合材料缠

绕接头载荷-位移曲线、应力分布情况及损伤过程。

(3) 计算所得破坏载荷与试验值平均值相差较

小；相近载荷下，计算所得对应应变测点处应变

与试验值相差较小；预测碳纤维/环氧树脂复合材

料缠绕接头的损伤部位也与试验吻合，均表明仿

真分析方法的有效性。分析发现，碳纤维/环氧树

脂复合材料缠绕接头先后发生胶层损伤和链环损

伤，随着内衬环-中间件界面胶层的损伤扩展，链

环逐渐成为主要承力部件，链环弧形端部成为应

力集中区域，此处产生由内而外的纤维拉伸断裂

损伤造成接头结构最终破坏。采用本文的研究方

法可以有效预测碳纤维/环氧树脂复合材料缠绕接

头的失效模式。
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