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考虑Ⅲ型断裂的复合材料加筋壁板
界面损伤扩展
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中国飞机强度研究所 强度与结构完整性全国重点实验室， 陕西  西安  710065

摘 要：复合材料加筋壁板筋条-蒙皮界面损伤研究中Ⅲ型断裂能的作用往往被忽略，本文结合物理试验和数值方法对复

合材料开剖面工形加筋壁板和闭剖面Ω形加筋壁板开展了后屈曲筋条-蒙皮界面损伤扩展研究。利用考虑法向压缩抑制

界面剪切失效机制的新形界面损伤起始准则和考虑Ⅲ型断裂的Reeder界面损伤扩展准则对两种构形加筋壁板后屈曲历程

进行数值模拟分析，对比两种构形壁板的屈曲模式、破坏形式以及筋条-蒙皮界面损伤扩展时的各形能量释放率的分布情

况。得出闭剖面Ω形加筋壁板筋条-蒙皮界面主要在面外剥离力的作用下损伤扩展，I型断裂能在界面的损伤起始和扩展

中起主要作用；开剖面工形加筋壁板界面主要在剪力的作用下损伤扩展，Ⅲ型断裂能在损伤横向扩展中起主导作用。上述

研究阐述了各形断裂能在复合材料加筋壁板界面损伤扩展过程中的作用机理，为复合材料加筋壁板后屈曲数值模拟分析方

法研究奠定基础。
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在过去的几十年中，碳纤维增强复合材料在飞机结构

中应用比例越来越大[1]，而加筋壁板是其机体结构中的最

主要结构形式。在飞机服役过程中，复合材料加筋壁板最

常见的破坏模式为屈曲后蒙皮-筋条界面发生脱黏。筋条-

蒙皮界面的损伤扩展机制与加筋板屈曲模态相关，加筋壁

板屈曲后传力路径和受力形式会发生根本的改变，由于蒙

皮的屈曲、筋条的扭转等，使得筋条和蒙皮界面从几乎不承

载发展到承受很大的面外剥离和剪切载荷，同时，引起界面

的 I、II、Ⅲ型及不同比例的混合形开裂形式，且混合比例随

着屈曲历程而不断变化，使得加筋壁板界面的损伤演化问

题变得非常复杂。

开剖面工形加筋壁板和闭剖面Ω形加筋壁板是工程中

应用最为广泛的两种复合材料加筋壁板，而两种构形加筋

壁板在抗弯扭能力和工艺性方面各有优势。闭剖面加筋壁

板相较于开剖面而言，可以形成“环向”的剪力来抵抗扭矩，

具有很强的抗扭转特性[2]。而开剖面加筋壁板较闭剖面而

言，可以适应复杂曲面，工艺可实现性好，但由于开剖面筋

条的扭转刚度较低，屈曲后筋条发生扭转而造成筋条-蒙皮

界面的Ⅲ型开裂，壁板屈曲后界面更容易发生脱黏，因此在

复合材料加筋壁板后屈曲分析中需要充分考虑Ⅲ型断裂能

的作用。

学者对于复合材料加筋壁板筋条蒙皮界面损伤问题开

展了大量的分析研究工作，但现有研究中很少考虑Ⅲ型断

裂。Riccio 等[3-4]利用三维有限元模型研究了在压缩载荷作

用下复合材料加筋壁板筋条蒙皮脱黏损伤的扩展问题。

Margarita 等[5-6]通过整体-局部耦合模型分析了复合材料加

筋壁板的脱黏损伤扩展。Ji[7]研究了筋条与蒙皮脱黏对复

合材料加筋壁板承载能力的影响。Riccio[4]基于虚拟裂纹

扩展技术研究了在面内压缩载荷作用下复合材料加筋壁板

的筋条和蒙皮的脱黏，但以上研究均将Ⅲ型断裂等效为 II

型断裂处理。Ⅲ型断裂研究缺乏的一个原因是Ⅲ型断裂韧

性的测量没有统一的试验标准，Lee[8]最早提出了通过 4 个

加载点对一个矩形层合板施加扭转来测试Ⅲ型断裂韧性的

边缘裂纹扭转（ECT）试验方法，Pennas 等[9-13]利用 ECT 方法
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研究了复合材料的Ⅲ型分层断裂。

本文分别以闭剖面Ω形加筋壁板和开剖面工形加筋壁

板为研究对象，用考虑法向压缩对层间剪切失效影响的新

型层间/界面失效准则判断界面损伤的起始，并采用考虑Ⅲ

型断裂的 Reeder 损伤扩展准则模拟界面损伤的演化；用

Hashin 准则模拟复合材料面内损伤，并通过试验和数值分

析开展Ω形和工形加筋壁板筋条-蒙皮界面Ⅲ型断裂韧性

表征及界面损伤扩展规律研究。

1 研究对象与方法
1.1 试验件和试验方法

本文设计了闭剖面Ω形压缩试验件和开剖面工字形压

缩试验件，Ω形试验件构型如图 1 所示，工形试验件构型如

图 2 所示，Ω形加筋板各部位铺层信息见表 1，工形加筋板

各部位铺层信息见表 2。为了使加筋壁板屈曲后首先发生

界面脱黏失效，筋条与蒙皮采用了相同铺层、等厚度设计，

且筋条与蒙皮采用共固化成形工艺。壁板材料体系为

CCF300 碳纤维、BA3202 环氧树脂，固化后单层理论厚度为

0.155mm，材料基本力学性能见表 3，其中 I、II 型断裂韧性

分别利用 ASTM D5528 和 ASTM D7905 试验标准测量，Ⅲ

型断裂韧性采用参考文献[14]中试验测得。参考文献[14]

对三批次的试验结果进行统计算得到 CCF300/BA3202 材

料层合板共固化界面的Ⅲ型断裂韧性值为 0.488kJ/m2，选取

该值为有限元模拟中的Ⅲ型能量释放率值。

1.2 有限元分析方法

1.2.1 有限元模型

有限元模型的边界条件为一端固支，另外一端施加 x

方向位移，并约束 y 方向和 z 方向的平移及三个方向的转动

自由度，壁板两端 40mm 区域约束面外位移，用来模拟两端

图 1　Ω形三筋条壁板试验件构型示意图(单位: mm)

Fig.1　Configuration diagram of the test piece for Ω-shaped

 stiffened composite panel(Unit: mm)              

图 2　工形加筋板压缩试验件构型示意图(单位: mm)

Fig.2　Configuration diagram of the test piece for I-shaped

stiffened composite panel(Unit: mm)            

表 1 Ω形三筋条壁板试验件铺层

Table 1 Test piece layup for Ω-shaped stiffened 

composite panel                     

蒙皮

凸缘

铺层比例

（0/±45/90）

（37.5/50/12.5）

（30.8/61.5/7.7）

铺层顺序

［45/-45/0/45/90/0/-45/0］S

［45/-45/0/0/45/-45/90/

-45/45/0/0/-45/45］

层数

16

13

名义

厚度/mm

2.48

2.015

(a) 试验件示意图

(b) 截面尺寸

(a) 试验件示意图

(b) 截面尺寸
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灌封段。模型中筋条、蒙皮采用壳元（S4R）模拟。在蒙皮

与筋条之间采用厚度为 0.1mm 的黏聚单元模拟界面，筋条、

蒙皮与黏单元之间通过 tie（绑定）连接，有限元模形如图 3

所示，采用准静态非线性分析步，筋条、蒙皮和界面网格尺

寸 为 2mm×2mm，复 合 材 料 层 内 失 效 采 用 Hashin 准 则

模拟。

1.2.2 界面失效准则

相较于仅考虑层间/界面法向拉伸与剪切在复合或单

一应力状态下的传统二次应力失效准则，参考文献[14]提

出的新形层间失效准则可以模拟筋条-蒙皮界面在法向压

缩对界面剪切失效的抑制效应，更符合加筋壁板界面失效

的真实受力状态，因而，本文中界面脱黏采用文献[14]提出

的新形层间失效准则，如式（1）所示

f =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

μ0σ33 + ( )σ31

S

2

+ ( )σ32

T

2

    σ33 ≤ 0              

μ0σ33 + ( )1 - μ0 N
N 2

σ 2
33 + ( )σ31

S

2

+ ( )σ32

T

2

 σ33 > 0

 

（1）

式中，当 f ≥1 时界面失效，其中 S 为界面纵向剪切强度，T 为

界面横向剪切强度，N 为界面法向拉伸强度。μ0 为法向压

应力抑制层间失效的影响系数，其计算方法如式（2）所示

μ0 =
sin2α cos2αY 2

C - S 2
23

2 cos2αS 2
23YC

（2）

此外，采用在 BK 准则[15]的基础上提出的考虑Ⅲ型断裂

能的 Reeder[16]准则进行复合材料界面损伤扩展模拟，其表

达式如式（3）所示

GC =GIC + (GIIC -GIC ) ( Gshear

GT ) η +
        (GIIIC -GIIC ) ( GIII

GII +GIII ) ( Gshear

GT ) η
（3）

式中，GI，GII，GⅢ分别为 I 型、Ⅱ型、Ⅲ型能量释放率；GIC，

GIIC，GⅢC 分别为 I 型、Ⅱ型、Ⅲ型能量释放率门槛值；其中，

Gshear= GII+GⅢ，GT=GI+GII+GⅢ；η为拟合参数。

2 加筋壁板轴向压缩试验与有限元分析
2.1 加筋板轴压试验与屈曲分析

加 筋 壁 板 轴 向 压 缩 试 验 采 用 标 准 拉 压 试 验 机

（INSTRON 8805）进行，通过压缩试验平台将载荷均匀地施

加在加筋壁板上。试验以 1mm/min 的速率通过位移控制加

载。壁板应变及面外位移采用 GOM 三维数字散斑非接触

测量（DIC），如图 4 所示。

图 5、图 6 分别为Ω形和工形加筋板后屈曲失效模式，

图中分别为 DIC 测得的试验结果和有限元计算的屈曲波

形，两者吻合良好。Ω形加筋板屈曲模式轴向为三个半波，

横向呈对称分布。工形加筋壁板屈曲波形，轴向为两个半

波，横向呈反对称分布。对比可以发现，Ω形筋条相较工形

筋条扭转刚度高，具备抵抗扭转载荷的能力，轴向压缩载荷

下壁板筋条不会产生扭转变形，从而Ω形加筋壁板形成对

称的屈曲波形，工形加筋壁板形成反对称的屈曲波形。

2.2 考虑Ⅲ型断裂能的加筋壁板后屈曲分析

Ω形加筋壁板轴向压缩试验过程中，当加载至 186.5kN

表 2 工形加筋板各部位铺层顺序

Table 2 Test piece layup for I-shaped stiffened

composite panel                  

E11/ GPa

118

YT/ MPa

82.5

GIIC/

（kJ/m2）

3.75

E22/ GPa

8.98

YC/ MPa

240

N/MPa

15

G12/ GPa

4.21

S21/ MPa

166

T/MPa

55

ν

0.306

GftC/（kJ/m2）

71.4

S/MPa

40

XT / MPa

1835

GfcC/（kJ/m2）

35.6

k/（N/mm3）

1×105

XC / 

MPa

1296

GIC/

（kJ/m2）

1.25

η

2

表 3 复合材料单层板基本力学性能

Table 3 Mechanical properties of composite

铺层代码

SP1

SP2

SP3

SP4

SP5

铺层顺序

［45/-45/0/45/90/0/-45/0］S

［0/45/90/0/-45/45］

［0-45/0/90/45/0/-45/45］

［0/45/0/90/-45/0/45/-45］

［0/-45/0/90/45/0/--45/45］

层数

16

6

8

8

8

名义厚度/mm

2.48

0.93

1.24

1.24

1.24

图 3　有限元模型

Fig.3　Finite element model

(a) Ω形加筋板

（b） 工形加筋板
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时，根据 DIC 和应变片测量数据判断试件发生局部屈曲，加

载 至 400kN、434kN、546kN 时 试 验 件 发 生 响 声 ，加 载 至

709.8kN 时试件发生破坏。工形加筋壁板轴向压缩试验过

程中，当加载至 152.6kN 时，根据 DIC 和应变片测量数据判

断试件发生局部屈曲，272kN、287kN、340kN、345kN 时试验

件发生响声，加载至 356.5kN 时试件发生破坏。加筋壁板

在屈曲后，筋条与蒙皮界面从几乎不承载发展到承受很大

的面外剥离和剪切载荷，随着载荷的增大界面发生了大面

积脱黏，同时中间部分蒙皮在屈曲后产生弯折破坏及筋条

凸缘的损伤，试验破坏模式如图 7 和图 8 所示。图 9、图 10

分别给出了数值模拟的Ω形和工形两种构形加筋壁板界面

和面内损伤示意图。数值模拟的破坏模式同样为筋条蒙皮

界面脱黏，蒙皮和筋条被压溃。

表 4 为Ω形和工形加筋壁板考虑Ⅲ型断裂有限元Ω形

预测的屈曲和屈曲后破坏载荷与试验结果的对比情况。对

比结果发现Ω形加筋壁板预测误差为 6.29%，工形加筋壁

板预测误差为 5.22%，分析方法和模形具有较高的预测精

图 4　压缩试验加载与测量方式

Fig.4　Compression test and measurement methods

图 5　Ω形加筋板后屈曲失效模式

Fig.5　Post-buckling mode of Ω-shaped stiffened

composite panel                             

图 6　工形加筋板后屈曲失效模式

Fig.6　Post-buckling mode of I-shaped stiffened composite panel

(a) 试验加载方式

(b) DIC 测量

(b) 有限元分析结果

(a) 试验结果

(b) 有限元分析结果

(a) 试验结果
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图 10　工形加筋板有限元模拟损伤状态

Fig.10　Failure mode of I-shaped stiffened composite panel

by numerical simulation                             

图 7　Ω形加筋板失效模式

Fig.7　Failure mode of Ω-shaped stiffened composite panel

图 8　工形加筋板失效模式

Fig.8　Failure mode of I-shaped stiffened composite panel

图 9　Ω形加筋板有限元模拟损伤状态

Fig.9　Failure mode of Ω-shaped stiffened composite panel

by numerical simulation                                 

(b) 蒙皮侧

(a) 筋条侧

(b) 蒙皮侧

(a) 筋条侧

(a) 界面损伤尺寸（单位：mm）

(b) 面内损伤

(a) 界面损伤尺寸（单位：mm）

(b) 面内损伤
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度，可用于界面损伤起始与扩展机理的研究。

3 筋条蒙皮界面损伤扩展断裂能作用机理
3.1 Ω形加筋板损伤扩展路径

图 11 给出了图 9（a）虚线框内Ω形加筋壁板筋条-蒙皮

界面损伤扩展路径（T 为加载比例），从图 11 中可以看出，Ω

形加筋壁板筋条-蒙皮界面损伤起始于筋条下凸缘并向两

侧自由边扩展，界面破坏形态与蒙皮后屈曲状态下的波形

相关。

图 12 给出了Ω形加筋壁板中间筋条下凸缘内缘沿纵

向（图 9（a）刻度边界处）在损伤起始与扩展中的各形能量释

放率的分布，可以看出，I 型、Ⅱ型断裂能在界面沿筋条方向

的纵向损伤扩展中起主要作用，其中 I 型断裂能在损伤起始

与扩展中所作的贡献最大，即面外剥离力在损伤起始和扩

展中起主导作用。图 13 为Ω形加筋壁板中间筋条节点线

上的各形断裂能横向分布情况，可以发现，I 型和Ⅲ型能量

释放率在损伤起始时起主要作用。

3.2 工形加筋板损伤扩展路径

图 14 给出了图 10（a）虚线框内工形加筋壁板筋条-蒙

皮界面损伤扩展路径（T 为加载比例），从图 14 中可以看出，

筋条-蒙皮界面损伤起始于屈曲反节点线处筋条下凸缘两

侧，随着载荷的增加，两侧损伤不断向内扩展，直至损伤贯

穿整个界面。

图 15 给出了工形加筋壁板中间筋条下凸缘外缘沿纵

向（图 10（a）刻度边界处）在损伤起始与损伤扩展中的各形

能量释放率的分布，可以看出，在界面损伤起始与扩展过程

中，Ⅱ型断裂能在筋条-蒙皮界面损伤沿纵向（筋条方向）的

扩展中起主导作用。图 16 为工形加筋壁板中间筋条节点

线上的各型断裂能横向分布情况，可以看出Ⅲ型断裂能在

损伤沿垂直于筋条方向扩展过程中起主要作用。

对比两种构型加筋板界面损伤扩展中各形能量释放率

的分布可以发现，在损伤扩展过程中，闭剖面Ω形加筋壁板

筋条-蒙皮界面主要在面外剥离力的作用下损伤扩展，开剖

面工形加筋壁板界面主要在剪力的作用下损伤扩展。这是

由于闭剖面Ω形筋条可以形成环向的剪力来抵抗扭转，而

开剖面工形筋条无法形成环向的剪力，只能靠筋条自身抵

抗扭转，中部筋条在屈曲后的扭转变形使得筋条蒙皮界面

上承受较大的切应力。因此，对于工形加筋壁板，II 型断裂

能在筋条-蒙皮界面损伤沿筋条方向扩展中起主要作用，Ⅲ

型断裂能在筋条-蒙皮界面损伤沿垂直筋条方向扩展中起

表 4 有限元模拟和试验结果对比

Table 4 The contrast of failure lode between numerical

simulation and experimental results  

试件类型

工形加筋板

Ω形加筋板

试验破坏载荷/kN

356.5

709.8

模拟破坏载荷/kN

375.1

664.9

误差/%

5.22

6.29

图 11　Ω形加筋壁板筋条-蒙皮界面损伤扩展路径

Fig.11　Damage propagation path at the stiffener-skin

                  interface of Ω-shaped stiffened composite panel

图 12　各形断裂能沿中间筋条方向分布

Fig.12　Distribution of fracture energies of each type along

      the direction of intermediate stringer

(a) 界面损伤起始（T=0.89）

(b) 界面损伤扩展（T=0.91）
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主要作用；对于Ω形加筋壁板，I 型断裂能在筋条-蒙皮界面

损伤扩展起主要作用。

4 结论
本文以复合材料Ω形和工形加筋壁板为研究对象，基

于新形层间损伤起始准则和考虑Ⅲ型断裂的 Reeder 界面损

伤扩展准则，建立了复合材料壁板后屈曲失效分析有限元

模形，并通过试验和有限元方法，对Ω形和工形加筋壁板筋

条-蒙皮界面Ⅲ型断裂韧性表征及界面损伤演化规律进行

了研究，得出以下结论：

（1）加筋壁板界面损伤起始位置及扩展趋势与初始屈

曲模态（变形）直接相关。Ω形筋条可以抵抗扭转，屈曲后

筋条-蒙皮变形和界面损伤形态呈轴对称分布；而工形筋条

只能靠筋条自身抵抗扭转，屈曲筋条-蒙皮变形和界面损伤

形态呈中心对称分布。

（2）闭剖面Ω形加筋壁板筋条-蒙皮界面主要在面外剥

离力的作用下损伤扩展。I 型和Ⅱ型断裂能在界面沿筋条方

向的纵向损伤扩展中起主要作用；I 型和Ⅲ型断裂能在界面

损伤由筋条内缘向自由边的横向扩展过程中起主要作用。

（3）开剖面工形加筋壁板界面主要在剪力的作用下损

图 14　工形加筋壁板筋条-蒙皮界面损伤扩展路径

Fig.14　Damage propagation path at the stiffener-skin

               interface of I-shaped stiffened composite panel

(a) 界面损伤起始（T=0.89）

(b) 界面损伤扩展（T=0.91）

图 13　各形断裂能沿垂直于筋条方向分布

Fig.13　Distribution of fracture energies of each type along

the direction perpendicular to the stringer 

(a) 界面损伤起始（T=0.60）

(b) 界面损伤扩展（T=0.70）

图 15　各形断裂能沿中间筋条方向分布

Fig.15　Distribution of fracture energies of each type along

 the direction of intermediate stringer          
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伤扩展。在界面损伤起始与扩展过程中，II 型断裂能对损

伤沿纵向筋条方向的扩展中起主要作用，Ⅲ型断裂能在筋

条-蒙皮界面损伤由自由边向内的横向扩展中起主要作用。
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Interfacial Damage Propagation of Composite Stiffened Panels Considering 
TypeⅢ Fracture Energy

Zhang　Ru， Yang　Junchao， Wang　Zhe， Wei　Jingchao， Chen　Xiangming

National Key Laboratory for Strength and Structural Integrity，Aircraft Strength Research Institute of China，Xi’an 

710065，China

Abstract: The significance of Type Ⅲ fracture energy in influencing damage to the stiffener-skin interface of 

composite stiffened panels is often disregarded. In this paper, the stiffener-skin interface damage propagation for 

buckled I-shaped and Ω-shaped stiffened composite panels was studied by experimental and numerical methods. The 

post-buckling process of two kinds of stiffened panels was analyzed by numerical simulation based on the initial 

criterion and the Reeder interface damage propagation criterion considering Ⅲ fracture. The buckling modes and 

failure forms of two types of panels were compared, and the distributions of energy release rates of each type during 

stiffener-skin interface damage propagation were characterized. It is concluded that, for Ω-shaped stiffened composite 

panels, the damage propagation of interface is mainly caused by out-plane peeling force, and the type Ⅰ fracture 

energy plays a major role in the damage initiation and propagation of the interface. For I-shaped stiffened composite 

panels, the damage propagation of interface is mainly caused by shear force, and the type Ⅲ fracture energy plays a 

dominant role in the damage propagation of the interface. The above-mentioned study elucidates the mechanisms by 

which various types of fracture energies operate during the process of interfacial damage propagation in composite 

stiffened panels. This establishes a foundation for the investigation of numerical simulation analysis methods for the 

post-buckling behavior of composite stiffened panels.
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