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基于 ABAQUS 的复合材料低速冲击损伤分析
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摘摇 要: 目的摇 分析不同冲击能量对复合材料层合板的损伤情况,验证有限元模型的合理性和有

效性。 方法摇 以 CCF300 / 10128H 型碳纤维树脂基复合材料层合板为研究对象,采用落锤冲击试验

机对层合板进行冲击实验,然后对冲击后的试验件进行超声 C 扫描。 建立有限元模型,运用

ABAQUS 软件对冲击过程进行模拟。 结果摇 有限元模拟结果与实验结果吻合良好。 结论摇 复合

材料层合板内部损伤随着冲击能量的增大而快速变大。 出现穿透损伤以后,损伤趋于平缓,有限

元模型能够较好地预测复合材料低速冲击损伤。
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Analysis for the Damage of Composites under Low鄄velocity Impact Based on ABAQUS

WAN Cheng, JIN Ping, TAN Xiao鄄ming, WANG De
(Qingdao Branch of Naval Aeronautical Academy, Qingdao 266041, China)

ABSTRACT: Objective To analyze the damage of composite laminates under different impact and to verify the rationality
and validity of the finite element model. Methods Drop hammer impact test machine was used for the CCF300 / 10128H fi鄄
ber resin matrix composite laminates,after that,Ultrasonic C鄄scan was used to scan the test piece. And then a finite element
model was established, ABAQUS was used to simulate the impact process. Results The results of finite element simulation
were in good agreement with the experimental results. Conclusion The internal damage rapidly increased with the increasing
impact. When penetrated damage occurred,the damage became mild,and the finite element could relatively well predict low
-impact damage of composites.
KEY WORDS: composites; impact; ABAQUS

摇 摇 复合材料是一大类新型材料的统称,其强度高、
刚度大、质量轻,并且具有抗疲劳、减振、耐高温、可
设计等一系列优点,在航空航天、能源、交通、建筑、

机械、等领域得到广泛的应用。 在航空方面,复合材

料广泛应用于飞机机身、机翼、驾驶舱等处。 这些复

合材料结构在飞机的制造、安装和使用维护中经常
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会受到低速冲击载荷的作用,受到低速冲击以后,复
合材料结构内部很容易发生基体开裂、纤维断裂和

分层等损伤[1—7]。 这些损伤会导致其结构强度明显

降低,且大部分从表面直接观测不出来,因此对复合

材料结构受到低速冲击后的损伤进行分析成为一件

具有理论和实践双重意义的工作。

1摇 试验

1. 1摇 落锤冲击试验

摇 摇 试件选用的材料为 CCF300 / 10128H 型碳纤维

树脂基复合材料层合板,采用热压罐工艺成形,单层

板的名义厚度为 0. 2 mm,纤维含量为 65% 。 冲击

实验参照 ASTM D7136 标准进行,试件的尺寸为 150
mm伊100 mm,如图 1 所示。 试件的铺层方式为[0 /
90] 5s,共 20 层,冲击能量分别为 3,6,9,12,13. 5,15
J。 冲击实验在 ZCJ9162 型全自动落锤冲击试验机上

进行,试验机如图2 所示。 实验采用2 kg 的半球形钢

制冲头,直径为 16 mm。

图 1摇 试验件尺寸

Fig. 1 Dimension of the test piece

图 2摇 ZCJ9162 型全自动落锤冲击试验机

Fig. 2 Automatic drop hammer impact test machine of type
ZCJ9162

冲击之前,可以通过自带的操作系统来调节冲

击能量,系统自动调整落锤的下降高度。 冲击开始,
系统自动落锤,冲头顺着导轨自由落体撞击试验件,
在撞击的瞬间电磁装置启动,吸住冲头,防止二次冲

击的发生。 冲击结束,手动调整夹具高度,取出试

件。 冲击实验结果见表 1。

表 1摇 冲击实验结果

Table 1 Results of impact experiments

冲击能量 / J 平均凹坑深 / mm 背面裂纹长 / mm 试样数量

3 0 0 4
6 0 0 4
9 0. 12 2. 30 5

12 0. 71 11. 23 5
13. 5 0. 85 28. 26 4
15 1. 03 32. 58 5

实验结果表明,在试件受冲击的部位会出现凹

坑,在试件背面会出现裂纹,随着冲击能量的加大,
凹坑和裂纹会不断变大。 不同冲击能量下,试件的

宏观损伤特征明显不同,当冲击能量为 3 J 和 6 J
时,试件表面无明显变化,没有发现凹坑和背面裂

纹,这类损伤是在层合板的外表面没有明显的损伤

特征,而内部已经发生损伤,主要的损伤形式为基体

开裂和轻微的分层。 9 J 的能量是一个明显的转折

点,在 9 J 以前基本看不到凹坑和背面裂纹,但随着

冲击能量到达 9 J 并超过 9 J,试件出现明显凹坑,同
时在试件背面出现较长的裂纹,这类损伤是在层合

板的外表面可以看到明显的凹坑和裂纹,主要损伤

形式为加剧的基体开裂和分层,并伴随着一定程度

的纤维断裂。 在冲击能量到达 13. 5 J 的时候试件

出现穿透裂纹,这类损伤是层合板外表面出现穿透

裂纹,主要损伤形式是纤维断裂以及纤维和基体的

分离,出现穿透裂纹以后裂纹的扩展速率明显降低。

1. 2摇 冲击损伤检测

采用美国 PAC 公司的 UltraPAC 超声 C鄄扫描仪

对冲击后的试验件进行超声 C 扫描,超声 C 扫描是

将试验件放入水槽中,将水作为耦合剂。 通过在软

件中设置一个阀值,波形在阀值之上即为已经发生

损伤,在阀值以下即为没发生损伤。 超声 C 扫描可

以检测出试验件内部的各种损伤情况,包括发生损

伤的位置、大小以及损伤的形状;能够得到试验件内

部的损伤图形,并通过程序自带软件计算得到损伤
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的面积。 扫描得到的不同冲击能量下的损伤图形如

图 3 所示。

图 3摇 不同冲击能量下试验件的损伤

Fig. 3 The damage graphics of the test piece under different
impact energy

试件内部损伤都从冲击点向四周开始扩张,损
伤外形呈明显的“枣核状冶,大致呈对称分布,通过

自带软件计算得到的损伤面积与其对应的冲击能量

的关系如图 4 所示。

图 4摇 冲击能量鄄损失面积拟合曲线

Fig. 4 The fitted curve of impact and delaminated area

随着冲击能量从 3 J 到 13. 5 J,损伤面积快速增

大,当冲击能量到达 13. 5 J 时,出现穿透裂纹,损伤

面积变化幅度明显减缓。

2摇 数值模拟

2. 1摇 有限元模型

摇 摇 采用商用有限元软件 ABAQUS / Explicit 对冲击

过程进行数值模拟,由于冲击损伤不仅包含分层损

伤,还包括基体和纤维的损伤,引入 Hashin 准则作

为损伤判据,Cohesive 单元采用 B鄄K 开裂准则。
Hashin 准则见公式(1)—(3) [8—9]。
1) 纤维断裂。
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式中:滓11,滓12,滓13分别为对应方向的平面应力;
XT 为纤维方向的拉伸强度;Sf 为纤维失效的剪切强

度。
2) 基体开裂。
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式中:滓22,滓23 分别为对应方向的平面应力;YT

为垂直纤维方向拉伸强度;S12为层板平面的剪切强

度;S23为层板横截面的剪切强度。
3) 基体挤裂。
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式中: YC 为垂直纤维方向压缩强度。

B鄄K 开裂准则见公式(4) [10]。

GTC =G玉C(G域C-G玉C)
G域

G
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T

n

(4)

式中:GTC为材料临界应变能释放率;G玉C,G域C

分别为一型、二型临界断裂能释放率;G域为二型断

裂能释放率;GT 为总断裂能释放率。
有限元模型的几何尺寸为 150 mm伊100 mm伊4

mm,模型采用的层合板单元类型为 SC8R,靠近球接

触的地方单元细化,共计 170 617 个节点,54 080 个

单元。 球的单元类型为刚体单元 R3D4,共计 2 674
个节点,2 589 个单元。 冲头质量为 2 kg[11—15]。 单

层材料为 CCF300 / 10128H,材料的基本性能参数见

表 2,材料的强度属性见表 3。 层合板采用的铺层方

式为[0 / 90] 5 s,单层厚度为 0. 2 mm,总共 20 层,材

料密度为 1 678 kg / m3。 层与层之间插入一层 3D 零

厚度的 Cohesive 单元,采用粘结接触单元定义,当单

元失效时即发生分层,Cohesive 单元的属性见表 4。
考虑到几何、材料以及边界条件的对称性,为了

方便计算只建立了一个 1 / 4 模型,后处理的时候通

过镜像得到整体的结果。 有限元模型如图 5 所示。
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表 2摇 CCF300 / 10128H 基本性能参数

Table 2 The fundamental performance parameters of CCF300 /
10128H

参数 E1 / GPa E2 / GPa E3 / GPa v12 v13
数值 125 7. 6 7. 6 0. 344 0. 344
参数 v23 G12 / GPa G13 / GPa G23 / GPa
数值 0. 46 4. 32 4. 32 3. 23

表 3摇 CCF300 / 10128H 强度属性

Table 3 The strength properties of CCF300 / 10128H

参数 Xt / MPa Xc / MPa Yt / MPa Yc / MPa S12 S23

数值 2200 1100 50 200 60 60

表 4摇 Cohesive 单元属性

Table 4 The properties of the Cohesive unit

参数 G玉C / (J·m-2) G域C / (J·m-2) 浊
数值 220 700 1. 45

图 5摇 有限元模型

Fig. 5 The finite element model

2. 2摇 有限元模拟结果

以 9 J 能量的冲击为例,通过模拟得到的复合

材料层合板的剖面损伤如图 6 所示,得到的总分层

损伤的图形如图 7 所示。 通过观察发现,冲击点位

图 6摇 复合材料层合板的剖面损伤

Fig. 6 The profile damage graphics of the laminated composites
plate

置出现明显凹坑,得到的损伤图形具有明显的“枣
核状冶,通过计算得到分层的总面积为 1203 mm2。
损伤都是由冲击点向四周扩张。 通过观察每一层的

损伤情况,发现损伤的面积沿着厚度方向呈变大趋

势,距离冲击点越远的地方损伤面积越大。 典型的

损伤外形如图 8 所示。

图 7摇 总分层损伤

Fig. 7 The total delaminated damage graphics

图 8摇 典型损伤外形

Fig. 8 Typical damage appearance

3摇 有限元模拟和实验的对比分析

当冲击能量为 9 J 时,有限元模拟得到的总的

分层形状如图 7 所示,C 扫描测得的形状如图 3 所

示,两者能够较好地吻合。 模拟得到的损伤面积是

1203 mm2,实验结果是 1175 mm2,两者也能很好地

吻合。
通过和冲击实验的对比,有限元模拟的冲击过

程与实验相吻合,损伤产生的形式、位置、大小和形

状基本一致。 建立的有限元模型能够很好地预测复

合材料层合板的低速冲击损伤。
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4摇 结论

1) 冲击能量不断增加,层合板表面的凹坑和裂

纹不断增大,9 J 能量是一个明显的转折点,出现这

种现象的原因是层合板开始出现纤维断裂。
2) 内部损伤具有明显的“枣核状冶外形,随着

冲击能量的增加,CCF300 / 10128H 层合板的内部损

伤快速增大,当能量达到 13. 5 J 时,复合材料层合

板出现穿透性损伤,冲击载荷超过了层合板的承载

能力,层合板的损伤扩展速率明显减缓。
3) ABAQUS 模拟得到的损伤外形和损伤面积

与实验得到的结果能够很好地吻合,验证了有限元

模型的合理性和有效性,为分析层合板受到低速冲

击后的损伤演化和规律提供了很好的支持。
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