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轴拉载荷下轴棒法 C / C 复合材料的渐进损伤
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文摇 摘摇 以渐进损伤方法和双线性内聚力模型为理论基础,结合 ABAQUS6. 8 用户子程序 USDFLD 对轴

向拉伸载荷作用下轴棒法 C / C 复合材料的破坏模式及载荷进行了预测,对比了试验结果与预测结果。 结果表

明:本方法可以准确预测轴拉载荷作用下轴棒法 C / C 复合材料的破坏模式。
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Progressive Damage of C / C Composite Made by Axial Rod Method
Under Axial Tension Load
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Abastract摇 In the base of progressive damage method and bilinear cohesive model, destruction mode and limit
load of C / C composite made by axial rod method under axial tension load were forecast by using user defined program
USDFLD of ABAQUS 6. 8. The experiment result and forecast result were compared. As a result, fracture mode of ax鄄
ial rod carbon / carbon composite can be accurately forecast by using the method put forward in the paper.
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0摇 引言

C / C 复合材料具有高比强度、高比模量、线胀系

数低、耐高温、耐热冲击、耐腐蚀、吸振性好、摩擦性好

等一系列优异性能[1],已经在航空航天领域中得到

大量应用。 作为耐高温材料,其主要用于 C / C 喉衬

及 C / C 扩张段;作为耐摩擦材料,成功用作飞机刹车

片。
从细观上来看,C / C 复合材料本身由碳纤维、基

体和界面相组成。 在外部载荷作用下,主要存在 3 种

损伤基本机理类型:纤维断裂、基纤剪切和基体开裂。
实际上,损伤的局部区域包含了多种损伤类型的相互

交叉,这三种损伤机理具有相互关联性,一种形式的

损伤可能引发其他形式的损伤。 Chang 等人结合损

伤机理并采用渐进损伤方法对复合材料结构进行了

损伤分析。 他们基于二维有限元技术,结合 Yamada-
Sun 及 Hahsin 失效判断准则,进行了静载荷作用下复

合材料含孔层合板及接头层合板破坏分析[2]。

目前对树脂基复合材料三维渐进损伤分析比较

多,而对 C / C 复合材料的三维渐进损伤分析研究并

不深入,特别是将双线性内聚力界面模型引入到渐进

损伤模型中文献较少[3-4]。 本文采用含双线性内聚

力界面模型的渐进损伤理论对 C / C 复合材料的拉伸

破坏过程进行了研究。
1摇 理论基础

1. 1摇 失效准则

C / C 复合材料结构破坏形式非常复杂,需要选择

相应失效准则。
(1)对于碳基体来说,可以采用最大应力准则。

对于拉伸应力:
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对于压缩应力:
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摇 摇 (2)对于碳纤维束来说,由于 Hahsin 三维失效准

则已被众人发展并应用于复合材料损伤破坏分析;因
此,根据碳纤维束的的实际结构采用修正的 Hashin
三维失效准则进行失效判定分析。

纤维束轴向断裂:
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纤维束径向开裂:
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式中,1、2、3 表示材料在直角坐标系下的 x、y、z 三个

方向; X t、Xc分别表示 1 向的拉伸强度和压缩强度;
Yt、Yc 分别表示 2 向的拉伸强度和压缩强度;Z t、Zc

分别表示 3 向的拉伸强度和压缩强度。
1. 2摇 材料退化模型

当 C / C 复合材料结构内部出现损伤时,则在损伤

区域将发生材料性能的退化。 对于损伤过程中的材料

性能退化,许多人根据自己的研究,提出了不同的材料

性能退化方法。 借鉴以往材料性能退化方法,假设对

于一个单元如果发生失效,则材料性能的退化仅仅影

响到此单元,而不影响其他单元,并根据 C / C 复合材

料各组分的性能,提出以下材料性能退化方法。
(1)碳基体开裂

拉伸破坏

E,淄 退化到相应每个变量的 0. 05 倍。
压缩破坏

E,淄 退化到相应每个变量的 0. 1 倍。
(2)纤维束轴向断裂

拉伸破坏

E1,G12,G13,淄12,淄13 都退化到每个变量的 0. 05 倍。
压缩破坏

E1,G12,G13,淄12,淄13 都退化到每个变量的 0. 1 倍。
(3)纤维束径向开裂

y 方向拉伸破坏

E2,G23,G12,淄12,淄23 都退化到每个变量的 0. 05 倍。
y 方向压缩破坏

E2,G23,G12,淄12,淄23 都退化到每个变量的 0. 1 倍。
z 方向拉伸破坏

E3,G23,G13,淄13,淄23 都退化到每个变量的 0. 05 倍。
z 方向压缩破坏

E3,G23,G13,淄13,淄23 都退化到每个变量的 0. 1 倍。
1. 3摇 双线性内聚力界面模型

C / C 复合材料的界面是由基体和增强相通过化

学反应生成一层结构复杂的物质,对于复合材料整体

刚度、强度、韧性等性能起着至关重要的作用。 要研

究 C / C 复合材料的损伤破坏过程,就需要考虑界面

对 C / C 复合材料整体性能的贡献。 内聚力模型是 20
世纪 80 年代提出的一种新型界面模型,可以用于复

合材料内部界面开裂过程的模拟。 本文采用双线性

内聚力模型对界面进行模拟。
当 啄 < 啄0 时处于弹性段有

滓 = K啄 (9)
当 啄0 < 啄 < 啄F 时处于损伤段

滓 = 1( )- D K啄 (10)
当 啄 > 啄F 时完全脱粘

滓 = 0 (11)
式中,K 为界面刚度矩阵,啄 为界面位移,啄0 为界面应

力最大点处位移,啄F 为界面完全脱粘时刻的位移,见
图 1。

图 1摇 双线性内聚力模型

Fig. 1摇 Bilinear cohesive model
2摇 材料性能

C / C 复合材料由轴向碳纤维束、面内碳纤维束、
碳基体及其界面相组成,其中碳纤维束径向弹性模量

及其泊松比引自文献[5],材料性能见表 1-表 3。
表 1摇 碳纤维束力学性能

Tab. 1摇 Mechanical property of fiber bundle

轴向拉伸

模量 / GPa 强度 / MPa

径向压缩

模量 / GPa 强度 / MPa
淄12 淄13 淄23

199. 8 1896 19 40 0. 2 0. 2 0. 34

表 2摇 碳基体力学性能

Tab. 2摇 Mechanical property of carbon matrix

压缩弹性模量 / GPa 压缩强度 / MPa

3. 25 35
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表 3摇 界面力学性能

Tab. 3摇 Mechanical property of interface

法向刚度 /

MN·mm-3

切线刚度 /

MN·mm-3

界面断裂

能 / J·m-2

法向强

度 / MPa
剪切强

度 / MPa

1. 66 0. 88 350 12 6

摇 摇 表 3 中的法向界面刚度由(12)式计算得到:

Knn =
琢E3

t (12)

式中,琢 为垌1 的参数,一般取 50 以上;E3 为碳基体

弹性模量;t 为界面层厚度,此处取 t = 0. 1 mm。 一般

当 琢>50 时,对于大多数问题都具有足够的精度[6]。
3摇 有限元分析

3. 1摇 用户材料子程序

利用 ABAQUS6. 8 提供的 USDFLD 用户自定义

场变量函数以及前述的碳基体和碳纤维束的渐进损

伤原理为基础,编写出可用于 C / C 复合材料各组分

渐进损伤破坏过程预测的用户子程序。 对于碳纤维

束和碳基体之间的界面模型可以利用 ABAQUS6. 8
中的*Cohesive Behavior、* Damage Initial 及其*
Damage Evolution 关键字进行控制,以模拟 C / C 复合

材料在受载过程中界面的脱粘过程。
3. 2摇 几何模型

某 C / C 复合材料试样在拉伸过程中常常出现碳

纤维与碳基体拉脱失效的非正常破坏模式,为了对该

破坏模式进行准确的预测,必须采用渐进损伤理论以

及内聚力界面模型对取进行研究。 其几何模型尺寸

如图 2 所示。

图 2摇 拉伸试样尺寸

Fig. 2摇 Tensile sample dimension

该拉伸试样内含轴向碳纤维棒。 由于计算的目

的是验证轴向碳纤维束在试样中的拔出过程,且面内

纤维束的建立极易引起计算模型高度复杂;因此,在
建立几何模型时将面内碳纤维与基体一起考虑为同

一种材料来处理。 计算中弹性模量取 10 GPa,伸长

率按照 0. 8%取值。 为节省机时,提高计算效率并考

虑到结构对称性特点建立结构的 1 / 8 模型(图 3)。

图 3摇 拉伸试样几何模型

Fig. 3摇 Tensile sample geometry

3. 3摇 有限元模型

(1)载荷及约束条件:对 1 / 8 模型的对称面处施

加对称约束条件,在拉伸试样锥段外表面施加位移载

荷。
(2)有限元网格划分:利用 ABAQUS6. 8 中的三

维四面体单元对碳纤维束和碳基体进行有限元网格

划分,其中碳纤维束共划分 25 918 个单元,6 504 个

节点;碳基体共划分 105 554 个单元,23 184 个节点。
拉伸试样有限元网格图见图 4。

图 4摇 拉伸试样有限元网格

Fig. 4摇 Tensile sample FE

3. 4摇 有限元分析结果

在以上建立的有限元模型、用户场变量子程序以

及双线性内聚力模型的基础进行非线性有限元计算,
可以得到拉伸试样随位移载荷增加而逐渐损伤破坏

及界面开裂过程,见图 5-图 6。

图 5摇 拉伸试样随载荷增加的渐进损伤破坏过程

Fig. 5摇 Progressive damage failure of tensile sample
in loading

—35—http: / / www. yhclgy. com摇 宇航材料工艺摇 2011 年摇 第 2 期



图 6摇 拉伸试样界面开裂过程

Fig. 6摇 Cracking process of tensile sample

从图 5 可以看出:在初始时刻拉伸试样内部无任

何损伤;随着载荷的逐渐增加,试样内部的应力开始

逐渐增加,当 U = 58 滋m 时,试样外边缘圆锥段与圆

柱段的过渡位置处且靠近纤维束处的基体开始发生

破坏;当 U = 75 滋m 时,试样外边缘圆锥段与圆柱段

的过渡位置处的基体完全发生破坏;当 U = 0. 5 mm
时,试样圆锥段与圆柱段过渡位置处的基体完全发生

破坏。 也就是说该拉伸试样圆锥段与圆柱段过渡位

置处的碳基体在载荷作用下逐渐发生了破坏。
拉伸试样界面开裂可以从纤维束与界面之间的

张开位移来判断,从图 6 可以看出:在初始时刻拉伸

试验内部纤维束和基体之间无相对运动,因此界面无

脱粘;当 U = 12 滋m 时,拉伸试样圆锥段位置附件的

纤维束和基体之间发生了界面开裂,因此界面出现脱

粘;当 U = 21 滋m 时,拉伸试样内部纤维束和基体之

间的界面开裂区进一步扩大,即脱粘继续扩展;当 U

=0. 5 mm 时,拉伸试样内部纤维束和基体之间则完

全脱粘。 因此,拉伸试样内部纤维束和基体之间的脱

粘随载荷增加是逐渐增大的,起始位置在圆锥段与圆

柱段的过渡位置。 同时说明 C / C 拉伸试样中界面与

纤维束的结合强度及断裂能量不足或拉伸试样长度

不够,因此,拉伸试样发生了非正常破坏。 为保证拉

伸试样的正常破坏,需要增大界面结合强度及断裂能

或者增大试样长度。
3. 5摇 结果与讨论

对图 2 所示的拉伸试样进行轴拉试验,结果见图 7。
可以看出:拉伸试样破坏位置出现在圆锥段与圆柱段过

渡位置,且发生了拉伸脱粘破坏;试验结果与有限元分

析结果一致。 说明在各组分及其界面性能正确取值的

前提下,采用损伤退化模型、双线性内聚力界面模型可

以有效预测 C/ C 复合材料的损伤演化过程。

图 7摇 拉伸试样破坏形式

Fig. 7摇 Tensile sample destruction shape

4摇 结论

(1)提出采用渐进损伤理论和双线性内聚力模型相

结合来预测轴棒法 C / C 复合材料的破坏模式,且较好的

预测了 C / C 复合材料拉伸试样的破坏模式。
(2)轴棒法 C / C 拉伸试样的破坏起始位置出现在

圆锥段与圆柱段的过渡位置。
(3)为保证 C/ C 拉伸试样的正常破坏,必须增大碳

纤维束与基体的界面结合强度或者增大试样长度。
(4)该方法也可以推广应用于树脂基复合材料弹性

模量、强度及其损伤过程的模拟。
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