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粘结单元在模拟 FRP 层合板低速
冲击响应中的应用* 

蒋    振，文鹤鸣
（中国科学技术大学中国科学院材料力学行为和设计重点实验室，安徽 合肥 230026）

摘要： 纤维增强树脂基复合材料层合板（fibre reinforced plastic composites，FRP）在航空、航天、交通、造船

等诸多工程中得到了日益广泛的应用，而其在冲击载荷下的响应和破坏特别是分层一直为学术界所关注。

本文中对 FRP 层合板在冲击载荷下的响应和破坏进行数值模拟，并通过引入粘结层重点研究其分层破坏。

首先，介绍一种基于改进的粘结区域方法的粘结层损伤模型；其次，详细介绍了有限元模型建模过程和建模

细节；最后，对有限元模型进行验证，并分析分层损伤发生的原因。模拟结果表明，该模型不仅能准确预测

FRP 层合板在低速冲击载荷下的载荷-时间曲线和载荷-位移曲线，还能成功地预测其分层破坏。
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纤维增强树脂基复合材料（fibre reinforced plastic composites，FRP）具有比强度和比模量高、可设计

性强、耐疲劳性好等特点，在诸多工程中得到了越来越广泛的应用[1]。但由于 FRP 本身对低速冲击比较

敏感，使得 FRP 层合板在受到外物撞击后很容易出现内部损伤。

目前对 FRP 层合板的数值模拟研究，重点在于对其本构关系的研究。在宏观尺度上，主要有 2 种本

构模型：（1）脆性失效模型（brittle failure model，BFK）[2-6]，即在未满足失效准则时材料的响应是线弹性的，

一旦满足失效准则，材料即刻完全失效，表现为其应力、强度和模量立刻变为零；（2）连续介质损伤力学

模型（continuum damage model，CDM）[7-11]，即一旦满足损伤准则，材料并非立刻丧失承载能力，材料发生

损伤，但随着损伤的发展，材料的刚度慢慢减小直到完全失去承载能力。Xin 等[12] 提出了一个基于连续

损伤介质力学的三维模型，该模型借鉴了 Hou 等[2] 提出的失效准则并通过引入断裂能的概念和利用应

力-位移关系来描述材料的本构方程，从而在一定程度上减少了由于应变集中而造成的网格依赖性。模

型考虑了多种破坏形式，如面内纤维的拉伸断裂、压缩破坏、基体开裂、层间剪切，厚度方向上的压溃失

效以及分层。在失效准则中，还考虑了沿着厚度方向的剪应力和正应力对不同失效模式的影响，并认为

层间分层破坏不仅发生在层间正应力为拉应力的情况下，而且当层间正应力为压应力但剪切应力足够

大的情况下也有可能发生。一旦满足失效准则，便认为材料发生损伤。除此之外，该模型还通过引入动

态增强因子在统一框架内考虑了 FRP 的应变率效应。

分层是 FRP 层合板在冲击荷载作用下主要的损伤模式之一，预测 FRP 层合板的分层也是目前研究

的热点和难点。Olsson[13] 提出了一个分析模型来预测复合材料在受到低速冲击时的分层损伤的产生和

发展。Espinosa 等[14] 提出了一个针对 GFRP(glass fiber reinforced plastic) 层合板三维各向异性的黏弹性模

型，并结合黏性接触理论，分析了 GFRP 在动态载荷下的分层情况。Aymerich 等[15] 用黏性面单元来研究

复合材料的分层并取得了很好的结果。Johnson 等 [16] 利用二维损伤模型和界面层单元研究了编织

GFRP 的动态响应。Singh 等[17] 提出了一种三维的弹塑性本构模型并结合基于界面间的黏性区域的相互
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作用来模拟 CFRP(carbon fiber reinforced plastic) 层合板在低速冲击下的分层行为，模拟结果与实验吻合

得较好。

本文中建立有限元模型来预测 FRP 层合板在低速冲击下的响应和破坏。模型不再将整个层合板当

成连续均匀的各向异性材料，而是认为层合板是由单层板通过黏结层粘结而成。单层板的本构模型采

用新近提出的渐进损伤本构关系[12]，粘结层的本构模型采用了改进的黏性区域理论。最后，将有限元模

型预测的结果与实验观察结果进行比较和讨论。

1    本构模型

1.1    单层板连续介质损伤模型

Xin 等[12] 提出了一个 FRP 层合板冲击载荷作用下的连续介质损伤模型，将单层板当成连续均匀的

各向异性材料，并不具体区分基体和纤维。该模型包含 3 个部分即：失效准则、损伤演化、应变率效应。

当以上任何一种失效模式满足时，便认为材料受到不可逆的损伤，直到材料完全失效。为了表征材

料的损伤和失效，通过损伤变量来描述材料的刚度折减因子。需要注意的是，单层板的连续损伤模型用

基于应力-位移关系的断裂能方法来计算损伤变量。通过引入动态增强因子概念，考虑了材料模量和强

度的应变率效应。具体的单层板的连续介质损伤模型的详细介绍可以参考文献 [12]。

1.2    粘结层损伤模型

黏性区域方法（cohesive zone method, CZM）[18-19] 把基于应力的初始损伤判断准则和基于断裂力学的

损伤演化规律结合起来。然而，黏性区域方法和其后相关文献 [14, 17] 都没有考虑应变率效应。在下面

的章节中，较为详细地介绍一种考虑应变率效应的修正的黏性区域方法（modified cohesive zone
method)。

黏性区域方法借鉴断裂力学的概念，认为分层的破坏有 3 种基本形式，即：张开型分层（Mode Ⅰ，

open mode）、剪切型分层（Mode Ⅱ，shear mode）、撕裂型分层（Mode Ⅲ，tearing mode）。由于在实验中环

氧树脂撕裂断裂韧度很难测量，因此在本文中将剪切型分层和撕裂型分层当成相同形式，将都等效为剪

切型分层，推导出相关的理论解。

1.2.1    牵引力位移准则

如图 1 所示，牵引力-位移 (traction-separation)
准则包括 3 个部分，即：初始线性响应阶段、分层开

始发生阶段、分层扩展阶段。

在线性阶段，在不考虑耦合的情况下，可以把应

力-牵引准则写成如下的形式： tn

ts

tt

 =
 Kn 0 0

0 Ks 0
0 0 Kt


 δn

δs

δt

 (1)

tn ts tt

tn ts tt

δn δs δt Kn Ks

Kt

式中， 、 、 分别代表牵引 t 在沿着法向和 2 个切

向的分量即 、 、 分别为法向和 2 个切向的应力，

、 、 是 指 在 相 应 方 向 上 分 离 的 距 离 ， 、 、

则分别是在相应方向上的刚度值。

随着载荷的进一步加载，一旦应力场满足以下二次应力损伤准则，则认为初始的分层开始发生。二

次应力损伤准则可以写成： (
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图 1    牵引力-位移准则示意图

Fig. 1    Schematic diagram of traction-separation law
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（2）可以重新写为： (
⟨tn⟩
τ(0)

n
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 tshear
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2

= 1 (3)
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t式中： ， 。其中＜ ＞ 是 Macaulay 括号，定义为：

＜x＞ =
{

x x＞0
0 x≤0 (4)

δm等效位移 可以写成如下表达式:
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n β式中： 。当开裂位移 大于 0 时，可以定义参数
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δshear
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将式（6）代入方程（5）中，得到：

δm =
√

1+β2δn (7)

K = Kn = Ks = Kt ti = Kiδi

δ(0)
n ≤0

进一步假设 3 种模式的刚度相同，即 ，将 代入式（3）中，通过相关推导，并考虑

时的情况，可以得出在发生初始分层时对应的等效位移：
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t式中： 、 、 是对应牵引力极限值 、  、  时的位移，其可以写成

δ(0)
n =

τ(0)
n

Kn
, δ(0)
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s

Ks
, δ(0)

t =
τ(0)

t

Kt
(9)

β = 0 β→∞从式 (8) 可以清楚地看出，当 时是单纯的拉伸，即 Mode Ⅰ模式；而当 时便是单纯的剪切

模式。

δm δ(0)
m当等效位移 达到损伤发生的临界位移 时，便认为损伤开始发生了。此时，随着载荷的增加，便

开始进入损伤演化阶段。B-K 准则[20] 是应变率释放率的函数，认为 B-K 准则一旦满足，便发生了完全的

损伤，分层便发生。B-K 准则表达式如下：

GIC+ (GIIC−GIC)
(
Gshear

GT

)η
=GC (10)

GI、GII、GIII Gshear =GI+GII

GT =GI+Gshear GIC、GIIC GC

η

式中： 分别是 Mode Ⅰ、Mode Ⅱ和 Mode Ⅲ的应变能释放率， 是剪切模式的应

变能释放率， 是总的应变能释放率， 分别是 Mode Ⅰ、Mode Ⅱ的断裂韧度， 是总

体的断裂韧度， 是从混合模式弯曲实验中拟合得到的一个经验参数，本文中取 1。

GC如图 1 所示，可以把断裂韧度 写成：

GC =
1
2

Kδ(0)
m δ

(f)
m (11)

δ(0)
n ≤0 δ(f)

m将等式（11）代入式（10），并且考虑 时的情况，得出最后完全分层的失效位移 ，表达式为：

δ(f)
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2
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)η]
δn＞0

2GIC

Kδ(0)
m

δn≤0
(12)

β = 0 β→∞从式 (11) 中可以清楚地看出，当 时是单纯的拉伸，即 Mode Ⅰ模式；而当 时便是单纯的剪

切模式。
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δm δ(0)
m

δ(f)
m

损伤的形式表述为单元刚度的退化。通过等效位移 ，开始发生损伤的等效位移 ，破坏完全发生

时的失效位移 ，来定义一个单元的损伤情况，单元的刚度退化系数 D 表达式如下所示：

D =
δ(f)

m

(
δm,max−δ(0)

m

)
δm,max

(
δ(f)

m −δ(0)
m

) (13)

δm,max为了描述该损伤的不可逆性，引入一个状态变量

δm,max (T ) =max
{
δm(T ), δm,max(T −∆T )

}
(14)

δm(T ) δm(T −∆T )式中： 是当前分析步长的等效位移， 是前一个分析步的等效位移。这样，就可以把牵引力-
位移准则写成统一的形式：

t =


Kδ δm＜δ

(0)
m

(1−D)Kδ δ(0)
m≤δm≤δ

(f)
m

0 δm＞δ
(f)
m

(15)

1.2.2    应变率效应

与单层板连续介质损伤模型相类似，粘结层的应变率效应可表示为[12]：

ψ =

{[
tanh

((
log

(
ε̇

ε̇0

)
−A

)
B
)] [

C
(C+1)/2

−1
]
+1

}
C+1

2
(16)

ψ式中： 为动态增强因子，A、B、C 是描述 FRP 层合板应变率效应的经验常数。动态的强度和模量等于静

态的强度和模量乘以动态增强因子，其表达式如下：

τ(0)
i = τ

(s)
i ψ Ki = K(s)

i ψ i = n, s, t (17)

τ(0)
i 、Ki τ(s)

i 、K(s)
i式中： 是动态的强度和模量， 是静态的强度和模量。

2    有限元模型
FRP 层合板的有限元模型包括两个部分，即单

层板和粘结层，如图 2 所示。在实际建模中，先利用

Truegrid 软件生成单层板模型，然后再在 ABAQUS/
CAE 中通过偏置方法在指定位置生成 8 节点零厚度

的粘结层单元，粘结单元和实体单元是共节点的，相

当于在单层板之间插入粘结单元，如图 3 所示。单

层板用 C3D8R 单元来创建，而粘结层用 COH3D8 单

元（cohesive 单元）来创建。弹体和靶板间的接触是

通用接触，其摩擦因数设为 0.1。

对于实体单元失效问题，认为当单元等效应变

达到极限等效应变时单元便被删除，具体细节可以参考文献 [12]。而对于粘结单元，通过在用户子程序

FRP layer

Cohesive layer

FRP layer

Cohesive layer

FRP layer
 

图 2    FRP 层合板组成示意图

Fig. 2    Schematic diagram of FRP laminates
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图 3    将粘结单元插入实体单元示意图

Fig. 3    Illustration of cohesive elements inserted in solid elements
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中定义一个状态变量令其值等于粘结单元的损伤变量 D 的值，来控制单元的状态。当 D=0 时，表示单元

未发生损伤，而当 D=1 时，认为单元完全破坏，单元将被删除。粘结单元被删除表示此处发生了分层破坏。

对于各种不同铺层方向的单层板，在总体坐标系下，对每层单层板来建立一个局部坐标系，来确定

单层板的主方向，用来表征单层板的不同铺层方向。粘结单元和实体单元是共节点的，两者面内单元尺

寸保持一致，在文献 [7] 中详细讨论了网格收敛性，结果表明单元面内尺寸为 1 mm×1 mm 时数值计算结

果具有良好的精度，因此本文中撞击区域的单元面内尺寸都选为 1 mm×1 mm。

从几何上来看，2 个单层板通过零厚度的粘结层连结在一起，但从计算的角度来说，由于要将应变增

量变成等效位移的增量，必须对粘结单元赋予一个厚度。在这里，计算厚度取单位长度，粘结单元的计

算厚度的选取关系到粘结单元的刚度参数的单位的选取。在这里，粘结单元的计算厚度取 1，则粘结单

元的刚度的单位与模量的刚度一致。

Ai、Bi、Ci Am、Bm、Cm

将粘结层当成一种与环氧树脂相接近的材料，其相关材料性质如断裂韧度、模量等都可以通过设计

相关实验测出，并认为粘结层的应变率效应与单层板的应变率效应保持一致。表 1 给出了粘结层的相

关材料参数。其中 是强度的应变率参数 是模量的应变率参数。

[03903]s

0◦

90◦ 90◦ 0◦

如图 4 所示，建立了 Aymerich 等[15] 的低速撞击

实验的有限元模型。根据实验中的描述，建立了尺

寸为 65 mm×87.5 mm×2 mm 的 CFRP（carbon fiber
reinforced plastic）层合板模型，并将落锤系统简化为

质量为 2.3 kg，直径为 12.5 mm 的半球头刚弹。模型

中，在开口区域 45 mm×67.5 mm 处单元面内尺寸约

为 1 mm×1 mm，在开口区域外单元尺寸约为 2 mm×
2 mm，中间用一个蝴蝶网格进行过渡。在厚度方向

上，层合板的实际铺层方式为 ，如图 4 所示，

层合板从上到下依次是纤维取向为 单层板 3 层、

单层板 3 层、 单层板 3 层、 单层板 3 层，下

标 s 代表对称。其中 0°方向沿着长边的方向。在实

际建模中，将相同铺层方向的三层板当作单层板处

理，每层单层板厚度为 0.5 mm，模型中的铺层方式为

[0/90/90/0]。在不同铺层方向的单层板之间插入零厚度的粘结单元，因此共有 2 层粘结单元，如图 4 所

示。实验中，层合板是放在开口区域为 45 mm×67.5 mm 的垫板上，并用夹具将 4 个角固定住。

3    结果和讨论

利用前面介绍的模型，来对落锤低速撞击 CFRP 层合板的实验进行数值模拟，并于相关实验进行了

比较。落锤分别以 2.1 J（半球头弹撞击速度为 1.35 m/s）和 4.9 J（半球头弹撞击速度为 2.06 m/s）的能量撞

表 1    模型中用到的粘结层参数

Table 1    cohesive interface properties used in present model

材料参数 数值 材料参数 数值 材料参数 数值

τ
(s)
n 11 MPa τ

(s)
s 17 MPa τ

(s)
t

17 MPa

GIC 0.3 N/mm[17] GIIC 0.8 N/mm[17] GIIIC 0.8 N/mm[17]

K(s)
n 850 MPa[21] K(s)

s 850 MPa[21] K(s)
t 850 MPa[21]

Ai 2.5[22] Bi 0.9[22] Ci 3.7[22]

Am 1.85[22] Bm 0.5[22] Cm 1.3[22]

V0
Impactor

Cohesive elements inserted at 0°/90°

Cohesive elements inserted at 90°/0°

0° layer

90° layer

0° layer

 

图 4    低速冲击下 CFRP 层合板的有限元模型

Fig. 4    Finite element model for CFRP laminates under low
velocity impact
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5 、δ

(f)
7

击 CFRP 板。单层板的相关参数如表 2 所示。其中 E 是弹性模量，参数下标 1、2、3 分别表示面内纵向，

面内横向和面外方向；G 是剪切模量，参数下标 1、2、3 分别表示面内纵向，面内横向和面外方向； 、 、

分别表示 1、2、3 方向的拉伸强度； 、 、 分别表示 1、2、3 方向的压缩强度； 是剪切强度，参数下

标 1、2、3 分别表示面内纵向，面内横向和面外方向； 是泊松比，参数下标 1、2、3 分别表示面内纵向，面

内横向和面外方向； 分别表示不同失效准则对应的断裂位移。

图 5 给出 2 种不同低速落锤撞击能量下的数值模拟得到的载荷-时间曲线与实验观察结果的比较。

从图 5 可以看出，与实验结果相比，数值模拟结果的峰值载荷和作用时间都吻合得很好。

图 6 给出 2 种能量下的数值模拟得到的载荷-位移曲线与实验观察结果的比较。从图 6 可以看出，

与实验结果相比，数值模拟预测的中心最大位移和最终残余位移都吻合得很好。

图 7 给出了 graphite/epoxy 层合板在不同能量（2.1 J、4.9 J）打击下底部 [90/0] 两层单层板之间分层

形貌的数值预测结果与实验观察的比较。在图 7(a) 和 (b) 中，左边是数值模拟得到的结果，通过 [90/0] 中

间的粘结单元的破坏来表征分层形貌；右边是实验中通过 X 光技术扫描得到底部 [90/0] 间形貌，阴影部

分表明发生了分层破坏。界面层的粘结单元的损伤通过损伤因子 D 来控制。当损伤因子 D=0 时，说明

粘结单元未有任何损伤，云图中颜色为蓝色；而当损伤因子 D=1 时，说明粘结单元已经完全失效，说明此

处发生了分层破坏；云图中为中间过渡的颜色表明粘结单元受到损伤却还未完全失效。不难看出，本模

型得到的分层的形貌和面积与实验观察吻合得较好，在 [90/0] 层间分层的形貌是双火焰形状，分层的长

边都是沿着底层单层板纤维的铺层方向。

表 2    Graphite/epoxy 单层板的参数值

Table 2    Parameters for graphite/epoxy laminates

材料参数 数值 材料参数 数值 材料参数 数值

E11 143.4 GPa[17] Yt 54 MPa[17] ν23. 0.52[17]

E22 9.27 GPa[17] Xc 1 650 MPa[17] ν13, ν12 0.31[17]

E33 9.27 GPa[17] Yc 240 MPa[17] δ
(f)
1 , δ

(f)
2 5.7×10−2 mm[12]

G12 3.8 GPa[17] Zt 54 MPa[17] δ
(f)
7 2.7×10−2 mm[12]

G23 3.2 GPa[17] Zc 240 MPa[17] δ
(f)
3 , δ

(f)
4 7.65×10−2 mm[12]

G31 3.8 GPa[17] S 12 100 MPa[17] δ
(f)
5

5×10−3 mm[12]

Xt 2 945 MPa[17] S 31,S 23 100 MPa[17] δ
(f)
6

5×10−2 mm[12]
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图 5    数值模拟得到的载荷-时间历程与

实验观察[15] 的比较

Fig. 5    Comparison of the numerically predicted load-time
histories with the experimental observations[15]
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图 6    数值模拟得到的载荷-位移曲线与

实验观察[15] 的比较

Fig. 6    Comparison of the numerically predicted load-
displacement cures with the experimental observations[15]
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通过与实验的观察比较，验证了本文模型的可靠性，本文的模型能较好地预测 CFRP 层合板在落锤

低速撞击下的动态响应，并成功地预测了 CFRP 层合板在横向冲击载荷下的分层行为。本模型考虑了应

变率效应，使得模型能够处理动态载荷问题，相比不考虑应变率效应，对于不同能量冲击层合板，本模型

计算得到的分层损伤结果与实验结果更加吻合。另外，由于考虑了应变率效应，该模型不仅可用于低速

撞击问题而且还可用于中、高速撞击问题。

4    结束语

本文建立了一个有限元模型来预测纤维增强树脂基复合材料（FRP）层合板在低速冲击下的响应和

破坏。模型不再将整个层合板当成连续均匀的各项异性材料，而是认为层合板是由单层板通过粘结层

粘结而成。提出考虑应变率效应的基于粘性区域方法的粘结层的损伤模型，并将提出的本构方程和失

效准则通过子程序 VUMAT 嵌入到有限元软件 ABAQUS/EXPLICIT 中；将 FRP 层合板当成由单层板通

过粘结层粘结而成，并建立了有限元模型；在低速撞击时，有限元模型能够很好地预测 FRP 层合板的载

荷-时间历程、载荷-位移曲线和分层效应。
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Application of cohesive elements in modeling the low-velocity impact response
and failure of fiber reinforced plastic laminates

JIANG Zhen, WEN Heming
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Abstract:  Fiber reinforced plastic laminates (FRP) have been widely applied in modern industries such as
aeronautics, astronautics, transportation, naval architecture. The impact response and failure process of FRP
laminates  are  a  major  concern  in  academic  and  engineering  community.  In  this  paper,  the  response  and
failure of FRP laminates under impact loading are numerically simulated with emphasis being placed upon
delamination  by  cohesive  elements.  The  paper  consists  of  three  main  parts:  a  damage  model  of  adhesive
layer  based  on  improved  cohesive  zone  method  is  firstly  described;  and  then  followed  by  constructing  a
finite  element  model  with  some  modeling  details;  finally,  the  finite  element  model  is  validated  on
experiments, and the reason of delamination damage is delineated. It has been demonstrated that the present
model can predict not only the load-time history and the load-displacement curve but also the delamination
of FRP laminates under low-velocity impact.
Keywords:   fiber  reinforced plastic  laminates;  progressive damage constitutive model;  delamination;
cohesive element
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