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摘 要：本文提出一种用于预测复杂应力状态下叠层C/SiC损伤破坏的有限元渐进损伤方法（FE-PDM），并提出与试验载荷—

位移曲线、损伤等进行对比、迭代并最终确定模型参数的反演方法。FE-PDM方法包括基于应变控制的3D失效准则，正交各

向异性多线性本构关系，基于刚度矩阵的损伤因子耦合方法，以及预测分层的内聚力方法。通过2D叠层C/SiC的面内拉伸、面

内剪切、三点弯曲试验分别验证了FE-PDM方法，并分别采用扫描电子显微镜及X射线技术对试样断口形貌和内部损伤进行

了分析。结果表明，通过较少的控制参数，FE-PDM方法可精确地预测2D叠层C/SiC各阶段的应力—应变曲线拐点、损伤起始

与演化过程及载荷—位移响应曲线等，并与试验结果吻合良好。
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陶瓷基复合材料（CMCs）具有强度高、耐高温、密度低、

硬度大等优点，广泛用于航空航天领域，如高超声速飞行

器、航天飞机、航空发动机等[1-2]。二维（2D）织物叠层及其

演化型是 CMCs 常见的细观结构类型[3]。但 CMCs 在微/细

观尺度上存在的孔洞缺陷[4]、复杂的裂纹扩展规律、各向异

性以及伪塑性行为给其数值模拟带来了诸多困难，特别是

如何快速准确地预测复杂受力状态下陶瓷基复合材料的损

伤情况。

现阶段，陶瓷基复合材料微、细观结构的多尺度建模技

术与计算方法得到了快速的发展。C. Chateau 等[5]建立了

SiC/SiC 复合材料微观模型，主要研究了化学气相渗透（CVI）

工艺下材料的孔隙率对材料弹性性能的影响。L.Borkowski

等[6]提出了一种微观力学与热弹性渐进损伤相耦合的多尺度

方法，该方法可以精确预测热-力耦合条件下平纹编织 C/SiC

复合材料的弹性模量和损伤行为，并且在模型中引入了制造

过程中由热失配引起的初始损伤。Borkowski 认为传统的

分析方法不能体现 CMCs 力学行为的多尺度现象，但是也

没有考虑到该多尺度方法用于分析 CMCs 宏观力学问题需

要付出的计算代价与时间成本，并且引入的初始损伤的位

置效应还需要在研究中进一步讨论。Dong Hongnian 等[7]

指出目前很少有学者对编织 CMCs 的疲劳寿命进行多尺度

分析预测，研究多集中在预测 CMCs 的模量、应力/应变响应

方面，因此提出了对 CMCs 疲劳寿命的多尺度预测方法，但

是其微观力学模型是理论假设推导而非有限元模型，其适

用性还需进一步验证。Liu Bin 等[8]从 CMCs（如 SiCf /SiC）

的微观尺度出发，建立了带周期性边界条件的代表性体积

单元模型（3D-RVE），系统地分析了 SiCf /SiC 复合材料的刚

度和热残余应力（TRS），并在制造过程中加入高温条件，对

环向、径向和轴向的纤维、界面和基体的热残余应力进行了

详细的计算和分析。
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随着声发射技术（AET）、数字图像技术（DIC）及电子

计算机断层扫描（CT）技术的快速发展，CMCs 的力学试

验研究得到了重大突破。微、纳米 CT 无损检测技术可以

真实反映材料的初始缺陷，并将其引入多尺度模型中，从

而建立含缺陷的多尺度模型。L. Gélébart 等[9]将数字图像

技术引入编织 SiC/SiC 复合材料的细观尺度研究中，提出

了一种新的计算方法用于预测裂纹张开位移、裂纹密度、

轴向应力及应变。Liu Yu 等[10]采用 CT 原位测试技术对平

纹 SiC/SiC 复合材料进行了拉伸损伤演化研究，得到了材

料试验过程中真实的微观结构和损伤演化图像，并使用

深度学习方法进行损伤识别。Chen Yanfei 等[11]基于 X 射

线微断层扫描数字图像（IB-FEM）技术，捕获了 CVI 工艺

下 C/SiC 复合材料的细观结构图像。2D IB-FEM 结果表

明，完整模型与含缺陷模型之间的应力—应变曲线偏差

随着应变的增大而增大，3D IB-FEM 计算得到的损伤演

化、等效应力/应变曲线均与原位 X 射线试验结果吻合。

试验发现，损伤一开始从缺陷处缓慢扩展，然后到达某一

应力水平后迅速扩展，这说明材料内部的原始缺陷是损

伤演化的主要因素和起始位置。

因此，从 CMCs 宏观本构关系的角度出发，把握其本

构关系、损伤模式、刚度退化是本文所采取的仿真策略。

目前对 CMCs 宏观本构关系的研究主要集中在单应力状

态上。Jiao Guiqiong 等[12]针对 2D C/SiC 复合材料进行面

内剪切及偏轴拉伸试验研究，并结合材料宏观应力—应变

本构关系，提出了面内经、纬向损伤系数及剪切损伤系数

对材料刚度折减的影响。有限元方法适用于复杂应力状

态的预测，模型中需考虑不同的材料失效准则，如 Puck[13]

准则、 Hashin[14]准则，利用刚度退化的方法进行应力等效

折减。这些准则从 20 世纪发展至今已经十分成熟，而且

预测精度和计算效率都很高，但大都是针对连续纤维增强

树脂基复合材料以及单向带铺层结构提出和验证的，涉及

编织 CMCs 结构相对较少。Zhang Yi 等[15]重点研究了 CVI

工艺下 z-pin 加强 2D C/SiC 复合材料的剪切力学行为，提

出采用 Chang-Lessard 准则对 2D C/SiC 复合材料进行失

效判断，为了拟合拉伸和剪切应力/应变的损伤系数，采用

具有双线性本构关系的内聚力单元模型对 z-pin 剪切面进

行描述。Gao Xiguang[16] 应用渐进式失效分析（PFA）与

DIC 技术对带圆孔 C/SiC 板进行拉伸试验，研究其应变分

布与损伤演化，提出了连续折减策略（NCRCDS）的非线性

本构关系，应力—应变曲线通过试验进行了指数型拟合，

拟合效果良好，但是拟合公式中需要确定的参数过多，如

面内拉伸需要确定 5 个参数，面内剪切需要确定三个

参数。

CMCs 的应力应变数据通常具有较大的分散性，为了

反映真实的力学行为，本文利用 CMCs 简化的非线性本构

关系，同时考虑到正应力与剪应力的耦合情况，提出了基

于应变控制失效的 6 种损伤准则。基于这 6 种失效模式和

CMCs 的多线性本构关系，考虑到不同应力之间的耦合效

应，采用刚度退化的方法，利用 Abaqus/Explicit 中的材料

用户子程序 VUMAT 进行编写，将其应用于复杂应力状态

下 CMCs 的损伤预测。

1 材料
2D CMCs 的结构由多层织物堆叠而成，堆叠方式可

分为同相态（IPM）、异相态（OPM）和混合随机态（RPM）。

本文提出的 FE-PDM 方法包含 CMCs 宏观本构关系及其

渐进损伤演化，适用于这三种状态的 CMCs 结构。2D 

CMCs 的层间不是理想的平面，而是凹凸不平的曲面，同

时纤维束间存在细观孔洞以及纤维之间存在微观孔隙，如

图 1 所示（以 C/SiC 为例）。在单层织物中，定义经纱方向

为 1 方向，纬纱方向为 2 方向，垂直于单层织物的面外方向

为 3 方向。在本文的第 3 节中，建立了 CMCs 的宏观本构

关系，并基于这三个方向建立了 CMCs 失效模式和损伤演

化行为。本文算例采用的是 C/SiC 复合材料，该材料由

T300 碳纤维正交编织成碳布预制体，采用化学渗透工艺

沉积热解碳界面层（PyC），基于化学气相渗透（CVI）技术

沉积 SiC 基体形成。

图 1　2D 叠层陶瓷基复合材料（以 C/SiC 为例）:细观结构、

微观结构、缺陷及方向定义                             

Fig.1　2D ceramic matrix composites (taking C/SiC as an

      example) explanations: meso-structure, micro-

structure, defects and direction definition  
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2 FE-PDM 方法
2.1 损伤模式和破坏准则

3D Hashin 准则适用于复合材料层压板损伤[17-18]。Y. J.

Lee 和 Huang[19]提出，刚度系数在局部点退化后，应力可能

会产生较大波动，无法连续增大，从而在下一增量步时导致

计算失败，但应变比应力更加连续、平滑，用其作为失效判

据更加合适。本文开发的 FE-PDM 方法用来精确模拟

CMCs 宏观结构受复杂应力下的损伤破坏，如图 2 所示。本

研究采用基于应变控制的三维失效准则和三维 Hashin 准则

的修正形式，失效模式包括经向拉伸和压缩、纬向拉伸和压

缩以及面外拉伸和压缩共 6 种。

这 6 种损伤模式可以表示为式（1）~式（6）的基于应变

控制的失效准则，用于描述层内单元的起始破坏。

模式 1：经向拉伸 ε11＞0

f1 = ( ε11
Xε
T ) 2

+ ( ε12
Sε12 ) 2

+ ( ε13
Sε13 ) 2

（1）

模式 2：经向压缩 ε11＜0

f1 = ( ε11
Xε
C ) 2

+ ( ε12
Sε12 ) 2

+ ( ε13
Sε13 ) 2

（2）

模式 3：纬向拉伸 ε22＞0

f2 = ( ε22
Y ε
T ) 2

+ ( ε12
Sε12 ) 2

+ ( ε23
Sε23 ) 2

（3）

模式 4：纬向压缩 ε22＜0

f2 = ( ε22
Y ε
C ) 2

+ ( ε12
Sε12 ) 2

+ ( ε23
Sε23 ) 2

（4）

模式 5：面外拉伸 ε33＞0

f3 = ( ε33
Zε
T ) 2

+ ( ε13
Sε13 ) 2

+ ( ε23
Sε23 ) 2

（5）

模式 6：面外压缩 ε33＜0

f3 =
ε33

Z ε
C

（6）

式 中 ，ε11, ε22, ε33, ε12, ε23, ε13 表 示 应 变 的 6 个 分 量 ，

Xε
T , Xε

C , Y ε
T , Y ε

C , Zε
T , Zε

C, Sε12, Sε23, Sε13 表示损伤起始时的应变分

量，f1，f2，f3表示 CMCs 材料是否进入损伤状态，如果 f1， f2， f3

等于 1，则将相应的应变分量记为损伤起始应变，FE-PDM

方法将降低 CMCs 的原位刚度。

2.2 层内损伤演化

通过降低 M. Kachanov 等[20]提出的刚度系数来考虑材

料损伤。如式（7）所示，采用 A. Matzenmiller[21]和 I. Lapczyk

等[22]提出的模型来计算正交各向异性材料刚度矩阵系数的

退化。有效应力 σ̂与标称应力σ之间的关系为[23-25]

σ̂ = Mσ = C dε （7）

式中，M、Cd和ε分别表示损伤因子、损伤刚度矩阵和应变

矩阵。

σ = [σ11    σ22    σ33    τ23      τ31      τ12 ]
T

（8）

ε = [ε11   ε22   ε33   γ23    γ31    γ12 ]
T

（9）

M=diag 
é
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（10）

ε = Sσ = Sd σ̂ =( MS )σ （11）

式中，S、Sd分别为原始弹性矩阵和损伤弹性矩阵。

Sd = MS （12）
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C d 可以表示为

C d = [ Sd ]- 1
= [MS ]- 1

（14）
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图 2　2D 叠层 CMCs 层内损伤演化策略

Fig.2　Damage evolution strategy of intralaminar 2D CMCs
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                             C44
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                                                C66

（15）

Δ = 1 - (1 - d1 ) (1 - d2 ) v12v21 - (1 - d1 ) (1 - d3 ) v13v31 -
(1 - d2 ) (1 - d3 ) v23v32 - 2 (1 - d1 ) (1 - d2 ) (1 - d13 ) v12v23v31

其中，Cij=Cji。

C11 = (1 - d1 )E1 - (1 - d1 ) (1 - d2 ) (1 - d3 )E1ν23ν32 （16）

C22 = (1 - d2 )E2 - (1 - d1 ) (1 - d2 ) (1 - d3 )E2ν13ν31 （17）

C33 = (1 - d3 )E3 - (1 - d1 ) (1 - d2 ) (1 - d3 )E3ν12ν21 （18）

C23 = (1 - d2 ) (1 - d3 )E3ν23 + (1 - d1 ) (1 - d2 )

(1 - d3 )E3ν13ν21 （19）

C13 = (1 - d1 ) (1 - d3 )E3ν13 + (1 - d1 ) (1 - d2 )

(1 - d3 )E3ν12ν23 （20）

C12 = (1 - d1 ) (1 - d2 )E2ν12 + (1 - d1 ) (1 - d2 )

(1 - d3 )E2ν13ν32 （21）

C44 = (1 - d4 )G23 （22）

C55 = (1 - d5 )G31 （23）

C66 = (1 - d6 )G12 （24）

从式（7）、式（15）~式（21）可知，σ1、σ2、σ3 除与自身应变

相关外，还与另两个方向的应变相关，将其定义为耦合关

系。如σ1 与 C11、C12和 C13相关，分别受 d1、d2和 d3影响。采

用 B. G. Falzon 等[26]提出的方法计算损伤系数如下

di (ε) = εfi
εfi - εoi (1 - εoi

εi ) （25）

（1）d1和 d2的计算方法

图 3（a）给出了 CMCs 经向和纬向上拉伸与压缩的本构

关系。对于拉伸过程，根据 CMCs 正交各向异性的本构关

系，应力—应变曲线共有 4 个阶段：第一个拐点表示产生了

隧道裂纹(σ tc,ε int )，第二个拐点表示基体开裂(σmc,ε2 )，第三

个拐点表示纤维断裂(σ ft,ε3 )。其中，在第三阶段，基体裂纹

不断增大，直至达到饱和状态，基体裂纹发生偏转，出现纤

维—基体界面脱黏。在第四阶段，当应力达到σ ft 后存在纤

维拉出现象。对于压缩过程，当应力和应变达到阈值

(σ fc,ε fc )时，CMCs 发生脆性断裂。对于拉伸和压缩试验，通

过利用式（25），d1、d2可分别表示为式（26）、式（27）。

ε1，ε22＞0 时

d1 or d2=

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

0                                                                                                    ε≤ε int

1- 
ε int

ε
- 
ε int (σsa - σmc ) ( ε- ε int )

ε ( ε2 -ε int )σmc

                                              ε int ≤ε≤ε2 

2- 
ε2

ε
- 
ε2 (σft -σsa ) ( ε-ε2 )
ε ( ε3 -ε2 )σsa

 - 
ε int

ε2

 - 
ε int (σsa -σmc )

ε2σmc

                 ε2 ≤ε≤ε3

εft

εft -ε3
(1- 

ε3

ε
)+2- 

ε2

ε3

 - 
ε2 (σft - σsa )
ε3σsa

- 
ε int

ε2

 - 
ε int (σsa -σmc )

ε2σmc

     ε3 ≤ε
ε22＜0 时  （26）

d1，d2=
ì
í
î

0        ε ≥ ε fc
1        ε ≤ ε fc

（27）

图 3（b）显示了当材料同时承受拉伸和切应力时，裂纹

的萌生、扩展和损伤演化规律。在相对较低的应力水平下，

垂直于拉伸应力方向的纤维束中出现隧道裂纹；随着应力

的不断提高，基体裂纹沿着拉伸应力方向在纤维束中相继

出现。在基体裂纹发生偏转和纤维—基体界面脱黏后，纤

维束中的纤维最终承受拉伸应力和切应力直至断裂。但对

于 1 方向或 2 方向上的压缩与剪切组合情况，不会出现隧道

裂纹和基体开裂的现象，最终损伤模式为压缩—剪切断裂，

如图 3（c）所示。根据损伤模式的 6 种状态，CMCs 的失效标

准可设计如下：当 CMCs 进入失效状态时，三个法向应力和

三个切应力将通过刚度退化的方式减小，这将在 3.2 节中进

行详细阐述。

（2） d3的计算方法

图 4（a）给出了 CMCs 面外方向上的拉压本构关系。对

于 CMCs 的拉伸过程，其应力—应变曲线为双线性阶段：第

一个拐点 (σ in,ε int )表示隧道裂纹、基体裂纹和分层的产生。

通过式（25），d3 可表示为式（28）、式（29），分别应用于拉伸

和压缩过程。此外，压缩过程中系数 d3 的计算方法还适用

于低能量冲击以及三点弯曲等情况。对于带剪切的面外拉

压力，图 4（b）、图 4（c）基本可以说明隧道裂纹和分层的破

坏。面外压缩试验没有用示意图的形式表示，而是以三点

弯曲为示例在第 4 节中进行试验与仿真模拟验证。

ε33＞0 时

d3=
ì
í
î

ïïïï

ïïïï

                0                        ε ≤ ε fc
εft

εft - ε int ( )1 - ε int

ε
           ε int ≤ ε （28）

ε33＜0 时

d3=
ì
í
î

ïï

ïïïï

                      ε ≤ ε fc

1 - εfc

ε
         ε int ≤ ε （29）

（3） d4、d5、d6的计算方法

图 5 给出了 CMCs 面内、面外剪切的本构关系，应力—

应变曲线为双线性阶段：第一个拐点表示 CMCs 的屈服点
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(τy,γ int )，第二个拐点表示最终剪切破坏点 (τb,γf )。通过利

用式（25），d4、d5和 d6表示为式（30）

γ＜0 or γ＞0

d4，d5，d6= 

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

0                                                                  γ ≤ γ int

1 -  
γ int

γ
-  
γ int ( τb -τy ) (γ -γ int )

γ (γf -γ int )τy

            γ ≥ γ int

(30)

2.3 分层内聚力模型

基于 Dugdale-Barenblatt 模型的内聚力模型（CZM），假

设在裂纹尖端周围存在一个小范围的塑性区。CZM 单元

用于表示塑性区，不需要预制初始裂纹。图 6 显示了弹塑

性裂纹、CZM 单元几何结构和应力状态[27-28]。

如图 6（a）所示，CZM 单元承受法向拉力和滑动剪切

力。CZM 单元有以下三个方向（n、s、t）的应变

εn = δn
To

, εs = δs
To

, εt = δt
To

（31）

δm= δ2
s + δ2

1 + δn

2
= δ2

shear + δn

2
（32）

O

�/�

� �

τy

τb

τ

γint γf γ

图 5　面外剪切本构方程示意图及其损伤模式

Fig.5　The constitutive relation of out-of-plane shear

O
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图 3　经纬向拉伸与压缩本构方程以及损伤模式 1 和 3

Fig.3　The constitutive relation of warp or weft tension and

compression and damage mode 1&3           
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图 4　面外拉压本构方程示意图及其损伤模式

Fig.4 The constitutive relation of out-of-plane tension and

compression                                                 
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式中，δm为等效位移，To表示 CZM 单元厚度。

CZM 单元的本构关系如式（33）所示

t = ì
í
î

ïï

ïïïï

ü
ý
þ

ïïïï

ïïïï

tn
ts
tt

= é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úKnn Kns Knt
Kns Kss Kst
Knt Kst Ktt

ì
í
î

ïï

ïïïï

ü
ý
þ

ïïïï

ïïïï

εn
εs
εt

= Kε （33）

CZM 单元损伤过程包括损伤起始和扩展两个阶段，式

（34）~式（38）描述了分离过程，D 是退化参数。

tn= 
ì
í
î

(1 -D ) t̄n        t̄n ≥ 0
  t̄n        t̄n < 0 （34）

ts = (1 -D) t̄s （35）

tt = (1 -D) t̄t （36）

D =
δ f

m( )δmax
m -δo

m

δmax
m ( )δf

m -δo
m

（37）

ì
í
î

ïï tn
ton

ü
ý
þ

ïï
2

+ ì
í
î

ts
tos

ü
ý
þ

2
+ ì

í
î

tt
tot

ü
ý
þ

2
= 1 （38）

通常对内聚力单元分析分别采用线性、梯形和指数型牵

引力—位移本构模型，临界能量释放率通过牵引力—位移曲

线下的面积表示[29]。其中，对于指数型牵引力—位移本构，

在内聚力单元屈服[30]后，牵引力不会立即下降。由此可见，

从线性牵引力—位移本构到指数牵引力—位移本构的变化

不仅会延缓牵引力的下降，而且会增大最大牵引力。由于

试样具有脆性性能，因此采用双线性牵引力—位移本构。

因此，将混合模式断裂问题转化为解决损伤起始等效

位移和最终损伤位移，如图 6（b）[28]所示。

本文采用了方程（38）所示的应力准则，其中 δ0m 由方程

（39）所示

δ0m =
ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

δ0
n δ0

s
1 + β2

( )δ0
s

2 + ( )βδ0
n

2     δn > 0  
δ0shear                                      δn < 0

 （39）

β由等式（40）表示

β=
δshear
δn

（40）

采用由 R. C. Reuter 等[31]提出的幂准则混合模式断裂

能量释放率判据，如方程（41）所示

ì
í
î

Gn

GC
Ι

ü
ý
þ

α

+
ì
í
î

Gs

GC
Ⅱ

ü
ý
þ

α

+
ì
í
î

Gt

GC
Ⅱ

ü
ý
þ

α

= 1 （41）

GI
C 为正常（I 型）临界断裂能释放率，GⅡ

C 为剪切（Ⅱ型）

临界断裂能释放率，用式（42）来求解δfm

δfm=

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

2(1 + β2 )
kδ0m

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú( )1

G CI

α

+ ( )β2

G C
Ⅱ

α -1/α

                δn > 0
( δfS )2 + ( δft )2                                                     δn ≤ 0

（42）

3 FE-PDM 方法验证
为了验证基于应变控制的渐进损伤方法，对常温下三个

不同的载荷情况进行了试验和模拟仿真，研究了 2D C/SiC

复合材料的面内拉伸、面内剪切和三点弯曲问题。

3.1 面内拉伸与剪切

表 1 和表 2 为面内拉伸和面内剪切两组试验各自的材

料属性。在表 1 中，通过试验得到的应力—应变曲线与模

拟仿真进行对比，反演了弹性常数和损伤控制参数，如图 7

所示。表 1 为 2D C/SiC 复合材料的弹性模量、泊松比、应

力、应变等参数。在图 7（a）中，可以发现，通过 FE-PDM

图 6　内聚力单元与双线性内聚力法则

Fig.6　Cohesive force element and bilinear cohesion rule
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方法来模拟 2D C/SiC 复合材料拉伸试验，试验与仿真的

应力—应变曲线在线性阶段吻合良好，但在非线性阶段具

有较大的分散性。此外，通过数值模拟可以清楚地了解损

伤系数 d1 的变化趋势，d1 在不同阶段呈非线性增加。表 2

包括 2D C/SiC 复合材料的切变模量、泊松比、应力和应变

等参数。如图 7（b）所示，试验结果一致性良好，呈平滑的

非线性趋势。通过 FE-PDM 方法，将面内剪应力—应变曲

线设置为双线性曲线，其中有两个拐点需要控制，并与试

验进行比对。结果表明，仿真和试验的一致性很好，这表

明双线性本构关系可以很简单和准确地代表试验的非线

性关系，同时也不需要太多的控制点和参数。此外，模拟

还给出了损伤系数 d6 的变化趋势，在第二阶段呈非线性

增加。

3.2 三点弯曲试验

为了验证组合应力，采用三点弯曲试验进行综合应力

示例。三点弯曲试验具有拉伸和压缩的法向应力，以及平

面外的切应力。因此，该示例能够验证本文 FE-PDM 方法

的适用性。试验装置与试样如图 8 所示。样品的尺寸为

40mm×5.2mm×3.8mm（长度、宽度和高度），支架跨度为

30mm。2D C/SiC 复合材料的弹性常数见表 3[32]，2D C/SiC

的损伤控制参数见表 4。

由图 9 可知，试样上半部分承受压缩应力，下半部分承

受拉伸应力。其中，最大的拉伸应力位于试样底部—中心

线上。针对拉伸试验，拉伸应力和损伤系数 d1 与应变的关

系如图 10（a）所示，整体呈非线性变化；对于压缩试验，压缩

应力和损伤系数 d1与应变的关系如图 10（b）所示，应力—应

变曲线呈线性趋势，损伤系数 d1=0 表明材料直到最终断裂

才进入破坏状态。图 11（a）显示了面外的切应力分布，其中

试件的左半部分与右半部分受力对称。从试件的 z 方向来

表1 2D C/SiC复合材料（拉伸）弹性常数及损伤控制参数

Table 1 Elastic constants(tension)and damage-controlling

parameters of 2D C/SiC                        

参数

数值

参数

数值

E11/GPa

70

σmc/MPa

160

E22/GPa

70

σft/MPa

250

ν12

0.02

εint/με

2000

ν13

0.02

ε2/με

2500

ν23

0.02

ε3/με

6500

σtc /MPa

140

εft/με

7000

表2 2D C/SiC复合材料（剪切）弹性常数及损伤控制参数

Table 2 Elastic constants(shear)and damage-controlling

parameters of 2D C/SiC                     

参数

数值

G12/GPa

60

τy /MPa

80

τb/MPa

190

γint/με

1300

γf/με

13300

300

250

200

150

100

50

20

40

60

80

100

120

140
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图 7　试验与数值模拟结果对比

Fig.7　Comparison between experimental and simulated result

表3 2D C/SiC复合材料的弹性常数［32］

Table 3 Elastic constants of 2D C/SiC［32］

参数

数值

E11/

GPa

33

E22/

GPa

33

E33/

GPa

33

ν12

0.02

ν13

0.02

ν23

0.02

G12/

GPa

35

G13/

GPa

35

G23/

GPa

35

图 8　试验装置及试样

Fig.8　Experimental setup and specimen
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看，应力集中逐渐远离中心线，即裂纹不位于中心平面上，

这与试验结果一致，如图 12（b）所示。图 11（b）显示了面外

压缩应力分布，可以看出，试样压头下方的区域承受了与损

伤模式六相对应的法向压力。然而，面外剪切和法向压力

都并未达到破坏标准，因此，应力与应变呈线性变化，且损

伤系数为零。

如图 12 所示，通过 X 射线技术对三点弯曲试样中心

截面进行无损 CT 扫描，精度为 2μm。CMCs 的坐标如图

12（a）中所示，其中轴 1 表示经纱方向，轴 2 表示纬纱方向，

轴 3 是面外的法线方向。裂纹主要出现在垂直平面 13 和

水平平面 12。如图 12（b）所示，垂直面 13 的 CT 图像显示

了裂纹从试样底部向顶部的扩展过程，水平面 12 的 CT 图

像表明试样下表面受拉，裂纹出现在试样的下表面。这表

明试样的破坏模式表现为包含拉伸、压缩、剪切模式以及

这些模式的组合，与方程（1）和图 3（b）中所示的 FE-PDM

模型的失效假设一致。

基于上述分析，通过 FE-PDM 方法计算得到了三点弯

曲试验的损伤演化过程如图 14 所示；同时将仿真模拟得

到的载荷—位移曲线与试验曲线进行对比（如图 13（b）所

示），虽然试验得到的载荷—位移曲线的斜率和极限荷载

具有一定的分散性，但模拟的载荷—位移曲线位于多条试

图 11　面外剪切/压缩应力云图

Fig.11　Out-of-plane shear/compression stress nephogram

图 9　沿经向的应力分布

Fig.9　Stress distribution along warp direction

表4 2D C/SiC复合材料的损伤控制参数

Table 4 Damage-controlling parameters of 2D C/SiC

参数

数值

参数

数值

σtc/MPa

50

σfc/MPa

-300

σmc/MPa

65

εfc/με

-9000

σft/MPa

170

τy/MPa

180

εint/με

1500

τb/MPa

200

ε2/με

2000

γint/με

5000

ε3/με

7000
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9000
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图 10　拉伸/压缩应力和损伤系数与应变

Fig.10　Tensile/compressive stress and damage coefficient vs strain
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验曲线的中间位置，并且与试验曲线趋势一致，因此试验

与仿真结果吻合良好。如图 14 所示，三点弯曲试验主要

破坏模式表现为包含拉伸、压缩、剪切模式以及这些模式

的 组 合 。 FE-PDM 方 法 模 拟 了 4 个 不 同 的 破 坏 阶 段 ，

SDV28（损伤状态变量）表示试样处于哪一破坏阶段：无损

伤（SDV28=0）、隧道裂纹（SDV28=1）、基体开裂和界面脱

黏（SDV28=2）以及纤维断裂和拔出（SDV28=3~4）。第二

阶段中（SDV28=1），隧道裂纹发生在试样中心截面的底

部，相对而言，裂纹向两侧的扩展速度比向顶部的扩展速

度更快。然后，损伤转变为基体开裂、裂纹饱和、裂纹偏转

和界面脱黏。到达第三阶段，裂纹不断向两侧和顶部扩

展，拉伸应力与应变保持线性关系，直至纤维最终断裂。

仿真模拟的断裂位置位于 CMCs 试样的中心平面，与图 14

所示位置一致。因此，本文提出的 FE-PDM 方法能够适应

载荷—位移的非线性变化，并通过应力与应变的相关性进

行控制。

4 结论
针对陶瓷基复合材料（CMCs）正交各向异性的本构关

图 13　SEM 断口图像与载荷—位移曲线图

Fig.13　SEM fracture image and load displacement curve

图 12　三点弯曲试样的显微 CT 图像

Fig.12　Micro-CT image for the middle part of the three-point

bending specimen                                          

图 14　FE-PDM 计算的损伤起始与演化过程

Fig.14　Damage initiation and evolution computed by FE-PDM
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系，本文提出了一种基于应变控制的有限元渐进损伤计算

方法（FE-PDM），并通过面内拉伸、面内剪切和三点弯曲试

验进行了验证，结论如下：

（1）FE-PDM 方法包含 6 种失效模式：经向拉伸和压

缩、纬向拉伸和压缩以及面外拉伸和压缩。对于这些失效

模式，本文提出了基于应变控制的适用于各正交方向损伤

因 子 相 互 耦 合 的 刚 度 折 减 策 略 ，即 通 过 6 个 损 伤 系 数

（d1~d6）来表征应力的退化，并在刚度矩阵中将各向正应力

通过非对角线元素进行相互关联。

（2）基于失效准则，根据 CMCs 的多线性本构关系，利

用刚度退化的方法处理进入失效模式的单元。损伤系数方

程通过应变进行控制，并考虑了不同方向上损伤系数之间

的耦合关系。此外，还建立了 CMCs 的层间内聚力模型，用

于模拟 CMCs 的分层损伤。

（3）提出了基于试验结果与模拟结果进行对比迭代的

参数反演方法。通过 FE-PDM 方法数值模拟得到的应力—

应变曲线、载荷—位移曲线、损伤起始与演化过程与试验结

果吻合较好，最终确定了模型的控制参数，并验证了 FE-

PDM 方法的有效性和准确性。

（4）FE-PDM 方法可在商用有限元软件 Abaqus 及其二

次开发 vumat 用户子程序下实现，具有控制参数少、计算速

度快等优势。
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刘斌 等： 基于多线性本构与损伤耦合的叠层陶瓷基复合材料数值预测方法

Numerical Prediction Method of Laminated Ceramic Matrix Composite 
Based on the Multilinear Constitutive and the Coupling of Damage
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Abstract: This paper proposes a finite element-progressive damage method (FE-PDM) to predict the laminated C/

SiC damage and failure under complicated stress state in coupling conditions, and proposes an inversion method for 

comparing and iterating with experimental load-displacement curves, damage, etc., and ultimately determining model 

parameters. The FE-PDM method includes damage criterion based on failure modes of the strain control, multilinear 

constitutive relationship with orthogonal anisotropy, damage factor coupling method based on stiffness matrix, and 

Cohesive Zone Method used for predicting delamination. The FE-PDM method is validated through in-plane tensile, 

in-plane shear, and three points bending tests of 2D laminated C/SiC, and the fracture morphology and internal 

damage of the samples are analyzed using scanning electron microscopy and X-ray technology. Validation implies 

that, with fewer control parameters, the FE-PDM method can accurately predict the stress-strain curve inflection 

points, damage initiation and evolution processes, and response history of load-displacement curves of 2D laminated 

C/SiC at various stages, which is in good agreement with experimental results.
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