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基于非线性铺设角复合材料层合板
的抗低速冲击性能研究
任毅如，邓亚斌
湖南大学汽车车身先进设计制造国家重点实验室，湖南 长沙 410082

摘 要：复合材料层合板由于具有轻质高强、设计性强等优良性能，在航空航天等领域得到广泛运用。其每层的铺设角度对

层合板的力学性能具有重要影响。为了提高层合板抗低速冲击性能，对层合板的铺设角进行了设计，并对其在低速冲击下

进行破坏机理研究，建立了非线性铺设角层合板低速冲击有限元模型。采用渐进损伤模型研究了材料的破坏行为，采用基

于应力的破坏准则、断裂能准则和刚度退化法模拟纤维、基体和分层界面损伤开始及演化。通过对非线性铺设角层合板的

最大峰值载荷、能量吸收和破坏行为的分析，详细揭示非线性铺设角对层合板抗低速冲击性能的影响及其失效机理。结果

表明，非线性铺设角对层合板抗低速冲击性能有重要影响。本研究为改善层合板抗低速冲击性能提供了一定的设计依据。

关键词：低速冲击；复合材料层合板；非线性铺设角；耐撞性；有限元

中图分类号：TB332 文献标识码：A DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2021.12.009

碳纤维增强复合材料以其质量轻、强度高、刚度大等优

点在航空航天、车辆、船舶等领域得到了广泛应用[1-7]。然

而，复合材料层合板在使用过程中经常受到冲击载荷的影

响。复合材料层合板在低速冲击载荷作用下会产生基体开

裂、分层和纤维断裂等多种破坏模式。内部的损伤会降低

复合材料层合板的承载能力。如果这些损伤没有被发现和

解决，复合材料层合板在工程应用中将是极其危险的。因

此，复合材料层合板在低速冲击载荷下的失效一直是研究

者们研究的重点。

在过去的几十年里，许多学者对纤维增强复合材料的

冲击效应进行了一些试验研究。大量研究结果表明，复合

材料层合板的冲击响应受纤维取向、堆叠顺序、冲击器几何

形状、冲击角度和冲击能量大小的影响。另外，也有许多研

究集中于不同的工况，如Liao等[8-9]研究了双冲击位置和反

复冲击对层合板冲击损伤的影响。也有相关学者对不同材

质的层合板抗冲击性能进行了研究，如Liu等[10]研究了超高

分子量聚乙烯纤维增强线型低密度聚乙烯（UHMWPE/

LLDPE）热塑性层合板的抗低速冲击性能，分析结果表明，

该种层合板耗散冲击能量的方式主要有层合板塑性变形和

分层损伤。由于金属具有延缓基体开裂、抑制薄层剥离和

劈裂的能力，从而延缓复合材料的损伤，纤维金属混合层合

板也被许多学者看好。如Droździel等[11]对铝-碳纤维层合

展开了研究，结果表明该层合板的抗冲击性能较传统的层

合板有明显提高。层合板的堆叠顺序对其抗冲击性能有着

显著的影响，受到甲壳类动物外骨骼的启发，Shang等[12]通

过试验与数值模拟的研究方法对所提出的螺旋层合板在横

向点载荷下的性能进行了评估。他们发现，旋转角度为10°

的19层螺旋状层合板的峰值载荷和峰值刚度都有所改善，

在相应的交叉铺层上减少了纤维的破坏和分层。根据

Grunenfelder 等[13]的研究，大角度 48 层螺旋层合板与小角

度和中等厚度的螺旋层合板相比，残余强度更高，冲击损伤

面积更小。由此可知，铺层方向的改变通过改变损伤机制

和损伤扩展来影响复合材料层合板结构的韧性和强度。所

以，通过改变层合板铺层方向来提高其抗低速冲击性能是

有效、可行的。

本文设计了基于非线性铺设角的复合材料层合板，对复

合材料层合板的抗低速冲击性能进行增强。采用有限元方

法对非线性旋转层合板进行了研究。提出了三种类型非线
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性旋转铺设角度，分别为正弦型、二次型和双峰型。并将其

与准各向同性层合板对比，通过分析其载荷响应和能量吸收

特性，对所提三种类型进行了抗低速冲击性能评价，为复合

材料层合板的抗低速冲击性能设计提供了一些设计思路。

1 数值模型
1.1 有限元建模

为了预测非线性铺设角复合材料层合板复杂的结构动

力响应，采用 ABAQUS/Explicit 模拟落锤试验，建立了

125mm×75mm×2.5mm层合板的三维有限元模型，如图1(a)

所示。冲头尾部直径为16mm，由于冲头变形极小，所以将

其视为刚体，并采用三维刚体单元（R3D4）建立。对于变形

体20层单层板，则采用八节点四边形平面内通用连续壳单

元（SC8R）建立。每层的单元节点数沿长宽方向分为 25×

15，沿厚方向为1,所以20层一共有7500个单元。至于边界

条件，冲头被限制只能在 x轴方向上运动，层合板的四周则

被完全固定。通过一般接触算法，将摩擦接触（μ=0.15）和

硬接触定义于整个模型，防止圆管发生相对滑动和相邻部

件或材料的渗透。同时，单层板之间被定义为黏性接触行

为。同时，为了研究铺设角对其低速冲击的影响，提出了三

种非线性铺设角，分别为正弦型、二次型和双峰型，各类型

各层角度见表1。其中，准各向同性铺层为试验真实铺层。

1.2 渐进失效模型

一种已经被 Jiang等[15]验证的渐进损伤模型被采用来

模拟纤维和基体损伤开始及演化。采用最大损伤变量和变

形梯度算法[15]对最终失效单元进行删除从而模拟真实侵

彻，避免了单元畸变。材料响应的整个计算过程由用户自

定义的子程序VUMAT实现，VUMAT子程序计算流程如图

2所示。为了模拟相邻层间的分层破坏，采用了基于表面的

黏聚接触算法。分层破坏的演化过程受牵引分离定律控

制。基于连续损伤力学，其层间和层内的损伤演化由下面

公式所示。

1.2.1 层内损伤模型

本文采用最大应力损伤准则来预测材料损伤的开

始[16]，且主要的 5种损伤被考虑，分别为纤维拉伸断裂、纤

维压缩屈曲和扭结、基体横向拉伸断裂、基体横向压缩破碎

图1 有限元模型及铺设角规律示意图

Fig.1 Finite element model and schematic diagram of law of laying angle

表1 各类型铺层角

Table 1 Ply angles of all types

类型

准各向同性

正弦型

二次型

双峰型

层数

20

20

20

20

铺设角

［-45/0/0/45/0/-45/0/45/0/0］s
［14］

［58.9/71.45/81.4/87.8/90/87.8/81.4/71.45/58.9/45/

31.09/18.55/8.59/2.2/0/2.2/8.59/18.55/31.09/45］

［17.1/32.4/45.9/57.6/67.5/75.6/81.9/86.4/89.1/90/

89.1/86.4/81.9/75.6/67.5/57.6/45.9/32.4/17.1/0］

［3.6/14.4/32.4/57.6/90/57.6/32.4/14.4/3.6/0/

3.6/14.4/32.4/57.6/90/57.6/32.4/14.4/3.6/0］
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和面内剪切破坏。

（1）纤维拉伸断裂

F ft = σ͂11F t = 1, σ͂11 ≥ 0 (1)

（2）纤维压缩屈曲和扭结

F fc = | σ͂11Fc | = 1, σ͂11 < 0 (2)

（3）基体横向拉伸断裂

Fmt = σ͂22M t
= 1, σ͂22 ≥ 0 (3)

（4）基体横向压缩破碎

Fmc = | σ͂22Mc | = 1, σ͂22 < 0 (4)

（5）面内剪切破坏

Fs = | σ͂sS | = 1, σ͂s ≠ 0 (5)

式中：σ͂n代表对应方向的有效应力张量的分量（11为纤维方向，22

为基体方向，s为剪切方向）。F t，Fc，M t，Mc和S分别为纤维拉伸强

度、纤维压缩强度、基体拉伸强度、基体压缩强度和面内剪切强度。

一旦满足任何损伤起裂准则，相应的损伤根据指数刚度衰减模型

进行非线性退化。为了量化层内损伤，变量dij被引入来量化对应

的损伤模型。

对于模型(1)~模型(4)：

dij = 1 - e
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú- 2gij0Lc

Gijf - gij0Lc ( )rij - 1

rij {≥ dmax, failed= 0, unfailed (6)

对于模型(5)：

ds = min (αs ln (rs) ,dmaxs ){≥ dmaxs , failed= 0, unfailed (7)

式中：ij = ft, fc, mt, mc，分别对应4种破坏模式；Gijf 为单位断

裂能；gij0为损伤起始的单位体积弹性能；rij为损伤阈值假设

该阈值服从Kuhn-Tucker互补条件，并随损伤级数的增加而

增大，如式（8）所示：

rij = maxτ ≤ t Fij (τ) (8)

式中：αs为剪切反应参数，取值为 0.15；Lc为单元特征长度；

dmax和dmaxs 分别为最大损伤系数和最大剪切损伤系数。损伤

变量 dij的范围为 0~dmax，且 ds的范围为 0~dmaxs ，当 dij = 0，0 <
dij < dmax，dij = dmax分别对应没有损伤，局部损伤，完全损坏。

1.2.2 层间损伤模型

采用牵引—分离模型，对复合材料层合板不同取向层

间的层间分层进行了建模[17]，公式如下：

{ tnt0n }
2

+ { tst0s }
2
+ { t tt0t }

2
≥ 1 (9)
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图2 子程序VUMAT流程图

Fig. 2 Flow chart of ABAQUS/Explicit computation process and subroutine VUMAT
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式中：tn,ts,t t分别为法向和两个切线方向的牵引力；t0n, t0s , t0t
分别为对应方向的界面强度。符号 表示为运算符号，定

义为：k ∈ R, k = (α + | k |) /2。

Gc = G cn + (G cs - Gcn){GSGT}
η

(10)

式中：GS = Gs + G t，GT = Gn + Gs；Gn,Gs,Gt分别为法向和两

个切向牵引力所做的功；Gcn,Gcs,Gct 分别为法向临界 I型断裂

能和两个剪切方向临界 II型断裂能，且Gcs = Gct；η为内聚属

性参数并取值为2.284。材料参数见表2。

1.3 模型验证

图3为试验和模拟的冲击载荷—时间响应过程。从图

可以发现，模拟的冲击载荷响应与试验对应的载荷响应非

常相似，其中模拟的峰值载荷与试验峰值载荷误差为

2.37%，这说明模拟的抗冲击能力与实际很相似。但在冲击

开始与回弹阶段略有不同，这主要是由于冲击过程中过早

的出现分层损伤，但这并不影响模型的有效性，模型的有效

性及准确性在之前的工作中得到验证[15]。

2 结果与讨论
基于有效的层合板冲击模型，对不同非线性堆叠角度

的层合板抗低速冲击性能进行分析。三种非线性铺设角复

合材料层合板的冲击载荷—时间曲线与其冲头的动能曲线

对比如图 4所示。从载荷—时间响应曲线可以看出，在冲

击开始阶段，由于没有损伤产生，各类型曲线都十分相似。

在这之后，可以明显观察到正弦型的峰值载荷明显降低，二

次型的峰值载荷略微有所提高，而双峰型的峰值载荷与准

各向同性基本相似。在回弹阶段，二次型最先达到零载荷

而正弦型最后达到零载荷。从动能—时间响应曲线可以看

出，正弦型所耗散冲击动能最多，其准确的结果都在表3中

列出。值得注意的是，二次型的峰值较准各向同性层合板

峰值降低了 22.8%，能量吸收增加了 163.9%。图 5 中展示

了三种铺设角的冲击截面对比，正弦型被子弹穿透层数为

10 层，为三种类型最多层数，二次型被子弹穿透层数为 5

层，为三种类型最少层数。这也能说明正弦型吸能最多，二
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图4 不同铺设角层合板的冲击载荷与动能响应对比

Fig.4 Comparisons between impact load and kinetic

energy response of laminates with different

laying angles

表2 材料参数［14］

Table 2 Material properties［14］

属性

E11/GPa

G12/GPa

Ft /MPa

Mt /MPa

S/MPa

G fcf /（N/mm）

Gmcf /（N/mm）

t0s，t0t /MPa

GCs，GCt /（N/mm）

值

110

40

2093

50

104

10

1

7

0.632

属性

E22/GPa

v12
Fc /MPa

Mc /MPa

G ftf /（N/mm）

Gmtf /（N/mm）

t0n/MPa

GCn /（N/mm）

－

值

7.8

0.32

870

198

10

1

3.3

0.306

－

1
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4

5

6

�
�

/k
N

 ��
 


0 2 4 6 8 10 12 14
��/ms

图3 试验［14］和模拟的冲击载荷—时间响应

Fig.3 Impact load-time response of experiment[14]

and simulation
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次型峰值最高，零载荷时间最短的现象。

4种复合材料层合板破坏机理如图6所示。图6所示的

裂纹扩展路径分析属于定性分析，主要根据细观复合材料

结构与之前的分析推断而得，裂纹会优先穿过脆弱的基体，

而不是坚硬的纤维。层与层之间螺旋角的变化会对基体的

开裂产生较大的影响。裂纹扩展路径在每一螺旋铺层都在

改变，这无疑也增加了裂纹路径的曲折度从而耗散更多的

能量。对于准各向同性层合板，各层之间的角度差分别为

-450、00和 450，第一层与第二层之间、第三层与第 4层之间

角度相差较大，裂纹扩展路径曲折。但第二层与第三层之

间的角度差为 00，裂纹扩展较上述更容易。对于正弦型层

合板，各层之间的角度差分别为12.550，9.950和6.40，裂纹扩

展路径曲折度在一层一层减少，这也使得该类型的层合板

更容易发生损伤。从表 3中也可以看出，正弦型的峰值载

荷最低，但由于发生较大损伤，耗散的能量也随之提升上

来。对于二次型层合板，各层之间的角度差分别为 15.30，

13.50和 11.70，虽然各层角度差也在减少，但各层仍能保持

在一个相对较大的角度差，且减少相对较缓。对于双峰型

层合板，各层之间的角度差分别为 10.80、180和 25.20，每一

层的角度差都在增大，裂纹扩展路径的曲折度在一层一层

增加，根据上述推论，双峰型层合板的抗低速冲击性能应该

最为优异，但这里只展示了前4层的裂纹扩展，双峰型后面

图5 三种铺设角的冲击截面

Fig.5 Section views of impact modes among three

types of ply angle

表 3 所有类型的峰值载荷与能量吸收

Table 3 Peak load and energy absorption for all cases

类型

准各向同性

正弦型

二次型

双峰型

峰值载荷/kN

5.09

3.93

5.45

5.23

差值/%

—

－22.8

7.1

2.8

能量吸收/J

2.33

6.15

2.90

2.38

差值/%

—

163.9

24.5

2.1

����
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���/�45°
���/0°
���/0°
���/45°
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	�

���/58.9°
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图6 4种复合材料层合板的破坏机理

Fig. 6 Failure mechanisms of four types of composite laminate
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16层中也存在角度差逐渐变小的部分。其中，两层之间角

度差与所在位置的耦合影响很复杂，仍需要更加深入的

研究。

3 结论
本文采用数值模拟的方法研究了碳/环氧复合材料层

合板的抗冲击性能。利用ABAQUS中的VUMAT子程序，

在有限元代码中实现了能够模拟层内和层间损伤的非线性

渐进损伤模型和界面内聚模型。准各向同性的冲击载荷的

模拟结果与试验结果拟合良好，证明了损伤模型的有效性。

为了揭示层压板的抗冲击机理，研究了正弦型，二次型，双

峰型三种非线性铺设角层合板的损伤行为。

合理的非线性铺设角可以显著提高层合板的抗低速冲

击性能，其中正弦型铺设角层合板的抗冲击性能最差，由于

其各层之间角度变化过小，裂纹的扩展较易，容易发生损伤

破坏,这也解释了为什么其能量吸收最多。而二次型的峰

值载荷有略微上升的同时，能量吸收也有一定的提高。双

峰型层合板与准各向同性层合板的冲击峰值载荷与能量吸

收十分接近。
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Research on Low-velocity Impact Resistance of Composite Laminates with
Non-linear Angle based Layups

Ren Yiru，Deng Yabin

State Key Laboratory of Advanced Design and Manufacturing for Vehicle Body，Hunan University，Changsha

410082，China

Abstract: Composite laminates are widely used in aerospace and other fields because of their excellent properties

such as light weight, high strength and easy to design. The laying angle of each layer has an important effect on the

mechanical properties of laminates. To improve the low-velocity impact resistance of laminates, the laying angle of

laminates is designed and the failure mechanism of laminates under low-velocity impact is studied. The finite element

model of nonlinear laying angle composite laminates under low-velocity impact is established. The progressive

damage model is used to study the failure behavior of materials. The damage initiation and evolution of fiber, matrix

and layered interface are simulated by stress-based failure criterion, fracture energy criterion, and stiffness

degradation method. Through the analysis of the maximum peak load, energy absorption and failure behavior of

nonlinear angle composite laminates, the influence of nonlinear angle on the low-velocity impact resistance of

laminates and its failure mechanism are revealed in detail. The results show that the nonlinear laying angle has an

important influence on the low-velocity impact resistance of laminates. This study provides a certain design basis for

improving the low-velocity impact resistance of laminates.

Key Words: low-velocity impact; composite laminates; non-linear laying angle; crashworthiness; finite element

method
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