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一种考虑脆性断裂的三线性内聚力
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摘 要：针对复合材料的分层现象，本文结合复合材料的脆性断裂失效模式，提出了一种新型三线性内聚力模型，并基于

FORTRAN语言编写Abaqus用户子程序VUMAT进行模拟。为了检验此三线性内聚力模型的可靠性，使用有限元分析软件

Abaqus/Explicit对双悬臂梁模型和端边切口模型进行了建模，并对分层损伤的扩展过程进行了分析。结果表明，与双线性内

聚模型相比，考虑界面材料脆性断裂过程的三线性内聚力模型不仅计算速度提高了约10%，而且能够更准确地模拟复合材

料的分层现象。本研究为热固性复合材料层合板的分层研究提供了一种新的模型。
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目前，复合材料结构在工程应用中越来越广泛。其中

复合材料层合板在厚度方向上强度较弱，相比于层内的强

度，厚度方向上强度约为层内强度的几百分之一，在遭受外

力或冲击时容易在不同铺层之间发生分层损伤。从有关复

合材料结构的失效分析报告中可以发现，有超过半数的结

构失效是由分层引起的[1]。目前对于复合材料的分层损伤

检测已有成熟完善的试验标准，但实际工作中往往由于结

构件过于复杂、工作环境条件较差等导致不易检测。

复合材料结构发生分层损伤后会导致其截面形状突变

与材料不连续，会在分层区域周围引起应力集中现象，因此

结构整体的刚度和强度将会发生下降[2-4]。在对复合材料

结构进行强度分析时，必须研究复合材料结构的分层损伤

扩展过程[5-6]。

使用内聚力模型来模拟复合材料层合板界面的力学状态

与分层损伤扩展过程是当前研究人员使用的主要方法，然而

内聚力单元的界面刚度和尺寸大小通常根据研究人员的经验

选取，存在一定的主观性[7-8]。已有大量的试验表明，对于金

属、聚合物和陶瓷等材料，脆性断裂是其在拉伸和剪切状态下

的一种主要的失效模式。纤维与基体之间的界面也是复合材

料中的一相，因此脆性断裂也可能是它的一种失效行为[9]。

郭生栋等[10]利用界面剪胀量与Ⅱ型断裂能之间的关系，

提出了一种含剪胀效应的损伤牵引—分离模型，并研究了

反复加载问题。李顶河等[11]对逐层理论进行了补充，将虚

拟裂纹闭合技术融入其中，突破性地使用了逐层理论研究

了复合材料分层损伤扩展的问题。P. Lawrence[12]，M. R. 

Piggott [13]等通过 Cox 模型研究了纤维增强复合材料的单

个纤维的拔出过程，发现基体与纤维之间界面的失效过程

为界面的应力水平持续上升至极限载荷，然后界面会突然

失效。赵玉萍[14]在研究单纤维拔出或微脱黏时发现复合材

料界面的屈服过程短暂，界面的失效接近脆性断裂方式，通

过结合 Cox 界面模型与界面 K-T 假设，建立了 Cox-K-T

模型（见图 1、图 2），将界面的失效过程分为了弹性阶段、屈

服阶段和脆性断裂三个阶段。

本文在传统双线性内聚力模型的基础上引入脆性断裂

过程，建立了三线性内聚力模型，并使用此三线性内聚力模

型通过数值分析方法对复合材料双悬臂梁试验与端边切口

试验进行了研究。

1 理论基础
1.1 内聚力模型

内聚力模型是一种唯象模型，且由于复合材料层合板
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的界面层非常薄，厚度可以认为是零，因此对于复合材料结

构的分层问题，可以使用牵引—分离关系进行分析。如图 3

所示，牵引—分离关系在连续分布的非线性弹簧连接的一

对黏结面上表面和下表面组成的界面材料中实现。

在研究复合材料的分层扩展时，比较常见的内聚力模

型如图 4 所示[15-18]。图 4 中，σ0,δ f 分别是内聚力单元的界面

强度和失效位移。以不考虑正应力与切应力相互影响的双

线型内聚力模型为例，其牵引—分离关系可以表示为
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式中，δn,δs,δ t 为内聚力单元对应节点之间的相对位移；Knn,
Kss,K tt 为内聚力单元的界面刚度；T 为内聚力本构模型的

厚度。

1.2 三线性内聚力模型

三线性内聚力模型描述的损伤演化规律为三个阶段，

如图 5 所示。

图 5 中，OA 段为第一阶段，在此阶段内，随着载荷的增

加，内聚力单元仅发生线弹性变形，界面强度不发生改变。

AB 段为第二阶段，此时内聚力单元已经发生损伤，单元的

刚度开始出现不可逆的下降。BC 段及之后为第三阶段，当

内聚力单元强度持续退化至 B 点后，单元会突然失效，损伤

扩展。

图 6 是具有各向同性剪切行为的牵引—分离关系的损

伤起始和演化与混合模式的关系示意图，其中，0 - σ -
δnormal 平面表示法向失效模式（open mode），0 - σ - δshear 平
面表示剪切失效模式（shear mode）。两个平面之间的所有

垂直于平面 0 - δnormal - δshear 的平面表示不同混合模式下的

三线性牵引—分离关系[19]。

σmax
i ,σ f

i分别是内聚力单元的界面强度和三线性内聚力

单元的失效应力，且满足下列关系

σ f
i = σmax

i

c ,(i = I,II) (2)

式中，c 为三线性内聚力模型的形状参数；当 c=1 时，三线性

内聚力模型的形状与赵玉萍的 Cox-K-T 模型[14]相同；当 c=

图 4　三种不同类型的内聚力模型

Fig.4　Three different types of cohesive models

图 3　界面示意图

Fig.3　Schematic of interface

图 5　三线性内聚力模型

Fig.5　Trilinear cohesive model

图 1　界面的 Cox 模型

Fig.1　The Cox model for the interface

图 2　界面的 Cox-K-T 模型

Fig.2　The Co-K-T model for the interface
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+∞时，则与双线性内聚力模型相同。

混合模式下的总位移为

δm = δ2I + δ2II (3)

其中法向张开位移为

δI = max (0,δ1 ) (4)

剪切位移为

δII = δ22 + δ23 (5)

式中，δ1，δ2，δ3 为内聚力单元对应节点的相对位移分量。

方向余弦为

cos I = δI /δm (6)

cosⅡ = δⅡ /δm = 1 - cos I2 (7)

单元的损伤起始判据使用二次应力准则

( )σI
σmaxI

2
+ ( )σⅡ
σmaxⅡ

2
= 1 (8)

式中，σI，σⅡ，σmaxI ，σmaxⅡ 分别为内聚力单元的法向拉应力、剪

切应力、层间抗拉强度和层间剪切强度。

因此在某一加载模式下，损伤起始位移和 modeI、modⅡ

的损伤起始应力为

δem = 1/ ( )EI cos I/σmaxI
2 + ( )EII cos II/σmaxII

2
(9)

σYI = EI δem cos I (10a)

σYII = EII δem cosⅡ (10b)

在研究实际问题时，通常会采用混合模式作为内聚力

单元的损伤扩展模式，因此内聚力单元会在单一模式的应

变能释放率还未达到单一模式的断裂韧性之前开始损伤扩

展。本文采用 Power 准则对分层损伤的扩展进行判断，其

表达式为

( GI
GIC ) 2

+ ( GII
GIIC ) 2

= 1 (11)

式中，GI,GII 分别为法向失效模式和切向失效模式的应变能

量释放率，GIC,GIIC 分别为 I 型、Ⅱ型裂纹的断裂韧性。

混合模式下的失效位移为

( cos I
2GIC (( c + 1

c )σYI δfm - σYI δem
c ) ) 2

+

( cos II
2GIIC (( c + 1

c )σYII δfm - σYII δem
c ) ) 2

= 1
(12)

此处无法直接得到的内聚力单元最终失效位移 δ fm，需

要在子程序内通过牛顿迭代等数值计算方法进行求解。

本文的考虑界面材料脆性断裂过程的三线性内聚力模

型引入两个状态变量来表示内聚力单元的性能，分别为描

述单元损伤状态的状态变量 D（D=0 表示单元未发生损伤，

D=1 时表示单元完全失效）；描述单元损伤时刚度折减情况

的状态变量 d。因此内聚力单元的界面刚度为

Ki = (1 - d )K 0
i  ,   i = n, s, t (13)

式中，Ki为内聚力单元损伤后法向 n 和切向 s，t 的界面刚度，

而K 0
i 为不同方向上内聚力单元的初始界面刚度。其中，内

聚力单元损伤状态变量 D 定义为

D =
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内聚力单元刚度折减系数 d 定义为
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式中，δi 为相对位移，δ0
i 为损伤起始位移，δ f

i 为最终失效

位移。

2 数值算例
基于 1.2 节提出的内聚力模型，采用 8 节点零厚度的内

聚力单元，使用有限元软件 Abaqus 分别对双悬臂梁（DCB）

试验和端边切口（ENF）试验的分层扩展过程进行了分析。

经过计算发现，当 c>10 时模型的收敛性较好，c 的取值可根

据试验数据进行修正，为保证计算时内聚力模型的形状一

致性，下文的三线性内聚力模型中形状参数 c=30。

图 6　混合模式的三线性牵引—分离关系

Fig.6　Interfacial trilinear mixed-mode softening law
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2.1 双悬臂梁（DCB）试验

DCB 试件的位移边界条件与载荷边界条件如图 7 所

示，其中 DCB 试验的试验数据选自 H. R. Mohammad 的文

献[20]，试件为 E-glass/epoxy 的单向纤维增强层合板。图

中 L=150mm， a=35mm，t=4.2mm，w=25mm，材 料 属 性

见表 1。

DCB 试件的有限元模型建模情况如图 8 所示，其中除

了试件的中间胶层使用内聚力单元外，其余部分均使用实

体单元。

此 处 ，取 内 聚 力 单 元 的 初 始 刚 度 为 Kn = Ks = K t =
106 N/mm3。

图 9 展示了 DCB 试件分层损伤的扩展情况和试件的变

形情况，由图 9 中可以发现分层损伤在扩展过程中表现出

由试件内侧向试件边缘扩展的趋势。

从图 10 可以看出，与参考文献[20]采用双线性内聚力

模型的仿真结果相比，本文采用考虑界面脆性断裂失效的

三线性内聚力模型计算的结果基本与其一致，预测的极限

载荷与试验结果更接近[21]。

其中分层损伤扩展阶段的仿真结果与试验结果趋势一

致；曲线在极限载荷前的部分，刚度略大于试验结果，但与

参考文献[20]的仿真结果相比更接近试验结果的刚度。

在使用 Intel(R) Xeon(R) Gold 5218R CPU @ 2.10GHz 处

理器与 Abaqus 采用 8 线程并行运算的情况下，不改变模型单

元划分与 Abaqus 的计算设置条件，使用双线性内聚力模型

的计算时间为 91636s；使用三线性内聚力模型子程序的计算

时间为 81481s；后者较前者计算速度提高了 11.1%。

图 7　DCB 试件几何尺寸

Fig.7　DCB benchmark test coupon geometry

表 1 DCB试件的材料属性［20］

Table 1 DCB Material properties of test piece［20］

材料属性

E1/MPa

E2/MPa

G12/MPa

G23/MPa

v12

GIC/（N/mm）

σmaxI /MPa

数值

33500

10230

4260

4260

0.27

0.559

15

图 8　DCB 试件数值模型示意图

Fig.8　Schematic diagram of numerical model of DCB specimen

图 9　DCB 试件 I 型分层区域的演化过程

Fig.9　The evolution process of mode I delamination zone

 in the DCB test specimen                             

图 10　DCB 试验的数值模拟结果与试验结果对比

Fig.10　Comparison between numerical results and experiments

for the DCB test                                                
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2.2 端边切口（ENF）试验

ENF 试件的位移边界条件与载荷边界条件如图 11 所

示，其中 ENF 试验的试验数据选自 H. R. Mohammad 的文献

[22]，试件为 glass/epoxy 的单向纤维增强层合板。图中 2L=

100mm，a=35mm，t=4.6mm，w=20mm。材料属性见表 2。

ENF 试件的有限元模型建模情况如图 12 所示。其中

内聚力单元的初始刚度取值为Kn = Ks = K t = 106N/mm3；加

载端使用离散刚体建模；在加载端与试件上表面施加面—

面接触，并给模型整体施加自接触，防止单元的相互渗透。

图 13 展示了 ENF 试件分层损伤的扩展情况和试件的

变形情况，由图 13 中可以发现分层前缘基本保持为一条直

线，从变形情况可以看出上下两层子板发生相对滑动，与纯

II 型分层破坏的结果一致。

由图 14 可知，相对于参考文献[22]采用双线性内聚力

模型的仿真结果，本文的仿真结果与试验结果更加接近，且

本文仿真结果预测的极限载荷更加接近试验结果，试件的

分层损伤扩展阶段相比参考文献[22]的仿真结果也更加接

近试验结果。

在使用 12th Gen Intel(R) Core(TM) i5-12400F 处理器

与 Abaqus 采用 4 线程并行运算的情况下，不改变模型单元

划分与 Abaqus 的计算设置条件，使用双线性内聚力模型的

计算时间为 40016s；使用三线性内聚力模型子程序的计算

时间为 35266s；后者相较前者计算速度提高了 11.9%。

3 结论
本文针对复合材料层合板的分层损伤，在考虑界面材

料脆性断裂过程的情况下，提出一种三线性内聚力模型。

通过仿真分析与 DCB 试验和 ENF 试验的结果进行了对比。

主要结论如下：

（1） 考虑界面材料的脆性断裂过程，提出了一种三线

图 11　ENF 试件几何尺寸

Fig.11　ENF benchmark test coupon geometry

图 12　ENF 试件数值模型示意图

Fig.12　Schematic diagram of numerical model of ENF specimen

表 2 ENF试件的材料属性［22］

Table 2 ENF material properties of test piece［22］

材料属性

E1/MPa

E2/MPa

G12/MPa

G23/MPa

v12

v23

GIC/（N/mm）

GIIC/（N/mm）

σmaxI /MPa

σmaxII /MPa

数值

18000

2200

1800

1600

0.29

0.38

0.69

1.73

12

15.30

图 13　ENF 试件Ⅱ型分层区域的演化过程

Fig.13　The evolution process of mode Ⅱ delamination

 zone in the ENF test specimen           

图 14　ENF 试验的数值模拟结果与试验结果对比

Fig.14　Comparison between numerical results and experiments

 for the ENF test                                                 
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性内聚力模型。

（2） 通过对 DCB 和 ENF 试验的数值模拟计算表明，相

比于双线性内聚力模型，考虑界面材料脆性断裂过程的三

线性内聚力模型对复合材料的分层损伤扩展的仿真结果更

接近试验结果。

（3） 考虑界面材料脆性断裂过程的三线性内聚力模型

相较于双线性内聚力模型的计算速度更快，可以提高约

10%。
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A Trilinear Cohesive Model Considering Brittle Fracture

Xu　Jianxin， Song　Yiliang， Guo　Qiaorong

Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China

Abstract: Aiming at delamination of composites,a new trilinear cohesive model which is combined with brittle fracture 

failure model of composites is proposed in this paper, and the Abaqus user subroutine VUMAT is written in FORTRAN 

language to realize the simulation. In order to examine the reliability of this trilinear cohesive model, the finite element 

analysis software Abaqus/Explicit is used to model the Double Cantilever Beam(DCB) model and the ENF model, 

meanwhile, the extended process of delamination damage is analyzed. The results show that the trilinear cohesive 

model that considering brittle fracture process of interface materials not only the calculation speed is increased by 

about 10% compared with the bilinear cohesive model, but also can more accurately simulate the delamination 

phenomenon of composite materials. This study provides a new model for the study of delamination of thermoset 

composite laminates.
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