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加载模式与历史对复合材料层间
断裂的影响
吴孟轩，徐武
上海交通大学，上海  200240

摘 要：层间断裂韧性作为评价材料抵抗分层裂纹扩展能力的一项重要性能指标，在飞机复合材料结构设计与分析中具有

非常重要的作用。试验研究表明，断裂韧性受试验件加载模式和加载历史的影响，而非材料固有属性。为此，本文考虑复合

材料的各向异性塑性，以能量守恒为基础，拓展了最新提出的有限裂纹扩展能量释放率，结合有限元法和试验，对 I、II型加

载模式和 II型加卸载作用下的层间断裂行为进行了研究。研究结果表明，通过 I型加载双悬臂梁（DCB）的试验结果，采用单

一的临界有限能量扩展释放率，可预测相同材料在 II型加载模式端部开口弯曲（ENF）下的裂纹扩展行为，即只需要进行

DCB试验，便可预测相同材料在ENF下的试验结果；通过临界有限能量扩展释放率，可定量解释基于经典断裂力学的复合

材料 I、II型层间断裂韧性差异较大的原因以及 II型循环加卸载过程中出现峰值载荷下降的滞后现象。
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碳纤维树脂基复合材料以其高比强度、比刚度以及良

好的可设计性等优点，广泛运用于航空航天、汽车制造等领

域[1-4]。复合材料的使用可有效减轻飞行器结构重量（质

量），达到降低燃油消耗量、提高承载能力等目的。由于加

工制造、冲击等原因，分层是复合材料的一种主要失效模

式。分层使复合材料结构性能大大减弱，甚至破坏了结构

的完整性。因此，研究影响复合材料分层行为的因素具有

工程实际价值[5-7]。

经典断裂力学采用层间断裂韧性来衡量层合板抵抗分

层的能力，并用临界能量释放率GC进行表征。不少学者开

展了复合材料层合板的层间断裂韧性试验发现，加载模式是

影响层间断裂韧性的重要因素。Rased等[8]对单向铺层的碳

纤维树脂基复合材料层合板进行了双悬臂梁（DCB）和端部

开口弯曲（ENF）试验，得到Ⅰ型断裂韧性为 0.404N/mm，Ⅱ型

断裂韧性为1.606N/mm。Banks-Sills等[9]对两种碳纤维树脂

基复合材料层合板（单向铺层以及斜纹织物编织）进行了准

静态 I型和 II型断裂韧性试验，也得到了类似的结果，对于

单向铺层或带角度层合板，Ⅱ型层间断裂韧性远大于Ⅰ型断

裂韧性。Choi等[10]通过对 II型分层断面的微观形貌和分层

尖端应力状态分析发现，II型扩展阻力主要是由分层前沿

周围损伤区域的塑性变形和微裂纹的增加引起，与其相比，

I型分层扩展产生的塑性变形几乎可以忽略。但至今没有

研究建立复合材料层间 I型断裂韧性与 II型层间断裂韧性

的关系。

除加载模式外，加载历史也影响着复合材料的分层扩展

行为。在单向复合材料 II 型断裂测试标准 ASTM-7905[11]

中，采用柔度法计算断裂韧性时，需获得ENF试样在不同裂

纹长度下（20mm、40mm）的柔度。标准规定，在获得柔度时，

载荷不宜太大（要求小于裂纹扩展对应载荷的50%），否则会

影响之后的裂纹扩展试验结果。另外，与准静态加载相比，

疲劳载荷是动态变化的。研究者通过加卸载试验，研究复

合材料在循环载荷下的分层扩展。施琛年等[12]在对T300/

9A16复合材料端部加载开裂（ELS）试样进行循环加卸载时

发现，后一个加卸载循环的最大承载能力比前一个循环的

有所下降。将其归因于裂尖的应变硬化引起不同加载历程

下材料断裂韧性的改变，但未定量分析加载历史对断裂行
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为的影响。

理论上讲，如果裂纹尖端场完全为线弹性，则不会发生

这种加载历史相关性。然而，目前对复合材料层间断裂的

研究仍以线弹性为主[13-14]，即忽略了基体材料的塑性。很

少有研究考虑复合材料层间的各向异性塑性。另外，寻找

合适的断裂参数以准确描述弹塑性断裂一直是断裂力学的

热点和难点。最近，徐武等[15-16]提出了有限裂纹扩展能量

释放率GC
Da，把裂纹扩展过程中的塑性耗散视作驱动力的一

部分，而不像传统断裂力学方法中将其当作断裂阻抗。理

论和试验研究结果表明[15-16]，采用单一恒定的有限裂纹扩

展能量释放率，能够有效预测铝合金板的稳态裂纹扩展和

剩余强度。这一方法简单、物理意义明确，表现出广阔的应

用前景。最近，吴孟轩等[17]将该方法应用到复合材料的 I型

层间断裂分析中，采用该方法预测了复合材料在不同温度

下的层间 I型裂纹扩展，并定量确定了基体韧性与 I型断裂

韧性的影响关系。

本文将考虑复合材料层间的塑性，拓广有限裂纹扩展

能量释放率在复合材料层间断裂分析中的应用，定量确定

加载模式（I、II型）和加载历史对复合材料断裂行为的影响

和作用机理，为复合材料层间断裂性能评价和分析提供新

方法。

1 树脂拉伸及断裂韧性测试试验
纯树脂拉伸试验采用 ASTM-D638-10[18] 标准，哑铃

形状纯树脂拉伸试样和加载方式如图 1所示。试验条件

为常温，2mm/min速度控制位移加载，记录加载过程中的

位移—载荷曲线，以获得应力应变关系[19]。测得应力应变

关系后将采用均匀化方法获得描述复合材料各向异性塑

性的参数。

由这种树脂和干纤维制备的复合材料进行 DCB 和

ENF试验，分别根据ASTM-D5528[20]和ASTM-D7905标准

（加载装置见图 2）进行断裂测试。试验前，在试样边缘喷

涂白漆并标记刻度，以便观察裂尖和记录裂纹扩展长度。

DCB 和 ENF 分别以 1mm/min 和 0.5mm/min 的速度进行位

移控制加载。试验过程中，记录加载位移、载荷以及裂纹

长度。

2 有限裂纹扩展弹塑性能量释放率
根据能量守恒定律，不考虑动能和热交换情况下，裂纹

准静态扩展过程中外力功增量 δW、内能增量 dU和裂纹扩

展表面能增量 dΓ三者守恒。对于韧性材料，内能增量 dU

包括弹性应变能 dUe和不可恢复的塑性应变能 dUp增量。

即韧性材料裂纹扩展为

δW = dU + dΓ = dUe + dUp + 2γ × t × da （1）

式中，t为裂纹体厚度；da为裂纹扩展长度；γ为表面能密度。

Irwin[21]和Orowan[22]将 Griffith[23]能量释放率概念扩展到韧

性材料，对式(1)进行变形，得到了韧性材料的裂纹扩展

 

图 1　树脂拉伸试验

Fig.1　Tensile test of resin

a0=52.5 mm

a0=30 mm

L=50 mm L=50 mm

(a) DCB

(b) ENF

图2　试验装置

Fig.2　Test setups
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方程

δW - dUe

t × da
=

dUp

t × da
+ 2γ = γp + 2γ = γeff （2）

对于固定位移的情况，外力做功的增量（δW）为0，储存

在变形体中的弹性应变能将转化为裂尖不可恢复的塑性变

形能和新增裂纹面的表面能，即

G =-
dUe

t × da
=

dUp

t × da
+ 2γ = γeff （3）

Irwin等发现，对于韧性材料，塑性能量释放率 γp远远

大于表面能密度 γ（γp约为 γ的三个数量级），于是忽略表面

能密度 γ，式(2) 、式(3)变为

G = ( )δW - dUe

t × da
=

dUp

t × da
= γp （4）

从式（4）可看出 γp被视为韧性材料断裂韧性的度量。

然而，试验研究表明，断裂韧性 γp和试验件几何与加载形式

有关，而非材料固有的属性。

最近，徐武等从表面能密度 γ是材料固有属性和裂纹扩

展功两个角度，提出了有限裂纹扩展能量释放率。其裂纹

扩展公式是通过将塑性应变能移到式（3）的左侧，γp从韧性

材料的断裂韧性中剥离出来，即

δW - dUe - dUp

t × da
= 2γ （5）

式(5)中塑性能耗散影响裂纹扩展的驱动力，而不像式

(3)中被视为断裂韧性的一部分。为结合有限元法等原因，

有限裂纹扩展能量释放率认为裂纹扩展是有限长度Δa，而

非理论中的无穷小，式(5)可进一步写为

GDa =
δW - dUe - dUp

t × da
=GC

Da （6）

式中，驱动力由GΔa表示；GC
Da 表示裂纹扩展Δa长度的断裂

韧性。对于外力位移不变的情况，外力功δW=0，式(6)变为

GDa =-
dUe + dUp

t × da
=GC

Da当Da® 0GC
Da = 2γ (7)

式(7)形式简单且具有明确的物理意义。当应用该方

法分析复合材料层间断裂时，需考虑裂纹尖端的各向异性

塑性行为，以准确计算塑性能。此外，当 dUp=0时，式(7)即

可还原为脆性材料的经典Griffith理论，即式（7）适用于弹

塑性和线弹性材料。

3 裂纹扩展分析方法与模型
本节将采用第2节的方法分析第1节中的DCB和ENF

试验。

3.1 裂纹扩展分析方法

相比于 DCB，ENF 属于非对称裂纹体（加载非对称），

且需要考虑接触。裂纹扩展实现方法如图 3所示（为了显

示效果，裂纹面上下表面分离，实际上是贴合的），在裂纹扩

展路径上，采用用户自定义单元（UEL）连接裂纹路径的上

下面，这种单元类似0维弹簧单元，但该单元可以实现断裂

功能，即当式(7)满足时，该用户自定义单元的刚度降为0。

式(7)的有限裂纹扩展能量释放率（即GC
Da）并没有考虑

物体之间或者物体与外界的接触，只适用于不考虑摩擦的

情况。而对于ENF，试样在裂纹扩展的过程中还会由于接

触产生摩擦功。考虑外力位移不变的情况下裂纹发生扩

展，释放的弹性应变能dUe除了转化为塑性应变能dUp和表

面能dΓ之外，还需用于耗散摩擦功dfμ，因此，式(7)为

GDa =-
dUe + dUp + dfμ

t × da
=GC

Da （8）

利用某有限元软件进行裂纹扩展时，驱动力GΔa计算公

式如下

GDa =
||DAs +DAp +DAf

t × Da
（9）

式中，As为弹性应变能；Ap为塑性应变能；Af为摩擦耗散能，

即摩擦功，ΔAf为裂纹扩展前后模型中摩擦力做的功，为正

值，对于DCB模型，ΔAf= 0。值得注意的是，裂纹扩展后：弹

性应变能减小，ΔAs为负值；塑性应变能增大，ΔAp为正值。

参考文献[24]给出了详细的计算流程。

3.2 复合材料各向异性塑性

由于很难通过试验确定复合材料各向异性塑性的参

数。本文通过建立细观力学模型，采用均匀化方法获得各

向异性塑性的参数。细观力学模型如图 4(a)所示。树脂基

体为各向同性弹塑性材料，力学性能由第 1节纯树脂拉伸

试验给出；T300 纤维为横观各向同性的弹性材料：E11 = 

220.6GPa, E22= 13.8GPa, G12= 8.96GPa, G23= 4.83GPa, v12= 

0.2, v23= 0.0125。通过对单胞施加周期性边界条件和位移

�
�����

��
�

���� �����

图 3　裂纹扩展方法（上下裂纹面实际上是贴合的，图中分开是为了显示效果）

Fig.3　Crack growth approach(the top and bottom surfaces are overlapped, they are separated for view purpose)
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载荷边界条件，可得到单胞模型在不同单轴试验下的均匀

化应力-应变关系曲线，如图4 (b)所示。

采用Hill各向异性塑性描述复合材料的塑性，Hill各向

异性塑性势函数为

f (σ)=
F(σ22 - σ33 )2 +G(σ33 - σ11 )2 +H(σ11 - σ22 )2 +

2Lσ 2
23 + 2Mσ 2

31 + 2Nσ 2
12

(10)

式中，F、G、H、L、M和N的 6个参数由图 4(b)中的应力应变

关系曲线确定[24]。

3.3 DCB/ENF 有限元模型

根据 DCB试验件的几何参数，建立了如图 5所示的有

限元模型。该模型采用CPE4平面应变四边形单元进行建

模，图 5中的黑色 “x”表示用户自定义单元，用于连接裂纹

未扩展部分的上下节点（类似于 cohesive单元）。材料属性

由3.2节的单胞模型获取得到。载荷设置如下：在上下铰链

黏结位置的加载点上直接施加位移载荷Uy。

ENF试样的有限元模型如图 6所示，模型网格尺寸与

材料参数设置均与DCB模型一致。加载轮与支撑轮以解

析刚体进行建模。为减少接触对以提高收敛性和计算效

率，只对其中一个支撑轮（右下）进行建模。此外，考虑试样

裂纹上下表面之间以及试样与解析刚体之间的摩擦，摩擦

系数设为0.36。加载轮施加向下的位移载荷Uy。

4 分析结果
4.1 确定临界能量释放率 GC

Δa

为应用有限裂纹扩展能量释放率（见式(8)）进行裂纹

扩展分析，需先确定断裂韧性参数GC
Da。由于GC

Da无法直接

测试得到，因此，本文利用DCB试验结果标定临界能量释

放率GC
Da，再以此对ENF试样的裂纹扩展行为进行预测。

首先任意给定一个GC
Da值，按照第3节中介绍的方法进行

裂纹扩展分析，即可得到在该GC
Da值下DCB的载荷—位移曲

线，再将其与试验结果进行对比，通过不断调整临界能量释

放率GC
Da 的值，使有限元分析的载荷—位移曲线与试验值重

合。对于该 DCB 模型，GC
Da 分别为 0.143N/mm、0.206N/mm、

0.27N/mm的分析结果如图 7所示，其中，GC
Da= 0.206N/mm的

仿真结果与试验结果吻合最好。因此，认为GC
Da= 0.206N/mm

为扩展Δa = 0.1mm的临界断裂能，它将用于 II型ENF的分层

扩展分析预测。

4.2 II 型 ENF 裂纹扩展分析结果

采用由 DCB 试验标定得到的临界能量释放率（GC
Da= 

0.206N/mm）对ENF的裂纹扩展进行预测，得到了 II型裂纹

(b) 	�	���
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图4　各向异性塑性参数确定

Fig.4　Determination of the anisotropic plastic parameters

X

Y f��
�����

Uy=u

Uy=�u

a02h

L=160mm

da=0.1mm
CPE4

ffffffffffff

图5　DCB有限元模型示意图

Fig.5　Finite element model of DCB
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扩展的载荷—位移关系曲线，并与试验结果进行比较，如图

8所示。考虑到试验前未对试样进行预裂处理，图 8中试验

的峰值载荷包含了裂纹尖端富树脂区的影响，当裂纹一旦

扩展，则变成“真实”的裂纹尖端。因此，采用稳态扩展阶段

的试验结果来对比验证有限元结果。从图 8中可以看出，

试验与有限元预测得到的结果吻合良好。此外，稳态扩展

阶段试验和有限元分析的裂纹长度相对差别在 6%之内。

Allix等[25-26]应用经典梁理论，给出了稳态扩展阶段的线弹

性理论解公式，用于计算 II型断裂韧性

D= P
24E11 I

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
2L3 - ( )64GIIC BE11 I

3/2

4 3 P3

ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

(11)

式中，I=Bh3/12；E11为纤维方向上的拉伸模量；B为试验件

宽度；P和Δ为稳态扩展初始阶段的载荷和位移；L为半跨

距长度。将ENF试验和有限元仿真的载荷—位移曲线代

入式(11)进行计算，得到两者的 II 型断裂韧性 GIIC分别为

0.92N/mm和0.88N/mm，两者相差在5%之内。

将试验得到的断裂韧性值（GIIC= 0.92N/mm）代入完整

的ENF解析解可得到理想线弹性下ENF的载荷—位移曲

线。为验证有限裂纹扩展能量释放率的适用性与正确性，

忽略复合材料的塑性，采用有限能量释放率对 3.3 节中的

ENF进行裂纹扩展分析，此时GC
Da= 0.92N/mm，计算结果如

图 9带矩形符号虚线所示。结果表明，采用线弹性的有限

裂纹扩展能量释放率计算结果与解析解及试验结果均吻合

良好。这表明式(7)所定义的有限裂纹扩展能量释放率，同

时适用于弹塑性材料和线弹性材料。需要注意的是考虑塑

性和不考虑塑性的临界断裂能的值是不同的。

4.3 II 型 ENF 循环加卸载分析结果

为了探究加载历史（加卸载）对 II型层间断裂行为的影

响，采用DCB确定的单一参数（GC
Da=0.206N/mm）对ENF试

验的加卸载过程进行了有限元分析：当加载位移分别达到

2mm 和 2.2mm 时，设置一次卸载后重新加载。如图 10 所

示，采用单一的临界能量释放率，得到了ENF裂纹扩展的滞

后环现象。加载位移达到 2mm时，进行了首次卸载，卸载

前的最大载荷为604.5N。在裂纹长度未发生变化的情况下

进行了一次卸载，随后重新加载。再次加载时的最大载荷
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图9　线弹性有限元与解析解的载荷-位移关系比较

Fig.9　Comparison between linear elastic FEM and analytical

load-displacement relationships                     
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Fig.8　Comparison between experimental and predicted 

load-displacement relationships             
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Fig.6　Finite element model of ENF
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仅为579.9N，未达到首次卸载前的峰值载荷，这种现象与施

琛年等在ELS循环加载中发现的现象类似。图 10中的加

卸载滞后环是由摩擦力引起的，每次循环中卸载曲线与加

载曲线围成的闭合区域面积即为摩擦力所做的功。

将其与 4.2节中直接加载的仿真载荷位移曲线进行比

较（见图10）可以发现，由于设置的临界有限能量释放率是

相同的，虽然加卸载后出现了掉载现象，但在结束循环加卸

载后，两曲线仍然会发生重合。表明短暂地改变加载历史

（循环加卸载），会改变当前时刻的断裂行为，但对随后的断

裂行为影响较小。

5 讨论
5.1 I 和 II 型裂纹扩展断裂行为比较

按照 ASTM-D5528 试验标准，基于线弹性断裂力学，

采用修正梁理论（见式(12)）对 I型层间断裂韧性进行计算

GIC =
3Pδ

2B ( )a + ||D
(12)

式中，P和 δ分别为试验的载荷和位移；a为该载荷下对应

的裂纹扩展长度；B为试样宽度；Δ是由试验确定的校准参

数。由式（12）计算得到DCB试验的平均 I型断裂韧性为

0.21N/mm。

对比发现，采用线弹性断裂力学公式计算得到的DCB

和ENF断裂韧性分别为0.21N/mm和0.79N/mm，II型裂纹扩

展的断裂韧性远大于 I型，该现象与已有参考文献的研究一

致。然而，采用相同临界能量释放率 （GC
Da=0.206N/mm），基

于有限裂纹扩展能量释放率分析DCB与ENF结果均与相

应的试验吻合良好。这表明有限裂纹扩展能量释放率更具

备表征材料固有属性的能力，不因载荷类型而改变。

为进一步解释为什么采用经典断裂力学理论，II型裂

纹扩展的断裂韧性远大于 I型的原因。图11给出了DCB和

ENF 的等效塑性应变（PEEQ）分布。相较于 DCB，ENF 的

塑性区域更加丰富，ENF 的等效塑性应变大小是 DCB 的

10~20倍；DCB在裂纹扩展过程中的平均塑性能耗散率 γp

为 0.0065N/mm，而 ENF 的平均 γp 为 0.51N/mm，远大于

DCB。经典断裂力学把这部分塑性能量释放率视作断裂韧

性的一部分，因此，表现为 II型裂纹扩展的断裂韧性远大于

I型。而通过剥离这部分塑性能，采用单一、相同的临界能

量释放率便可较好地分析预测出两种不同加载模式下的裂

纹扩展行为。

5.2 加载历史对 II 型层间断裂行为的影响机理

施琛年等用应变硬化导致“循环R曲线”（每次卸载再

加载后试样的断裂韧性会突降）对ELS循环加卸载产生的

滞后环现象进行解释，随后采用虚拟裂纹闭合技术

（VCCT）和周期性递增的断裂韧性对该现象进行了有限元

分析，成功模拟出了试验的滞后曲线，但缺乏对该现象定量

的诠释。

本节通过考虑试样在加卸载过程中的塑性能变化对其

层间断裂行为进行解释。由于裂纹尖端应力集中，每次裂

纹扩展会在裂尖周围生成新塑性区，从而积累一部分塑性

能。然而，试样通过卸载重新加载之后（试样裂纹长度未发

生变化），会产生进一步屈服和应变硬化（见图12），使得在

接下来裂纹继续扩展的过程中，原裂尖位置所能积累的塑

性能力减小。因此，在重新加载并发生裂纹扩展时，相较于

直接加载（没有卸载再加载）的情况，试样所积累的塑性能

会减少，塑性能量释放率 γp变小。直接加载的情况下①位

置处的 γp为 0.48N/mm，而经过一次卸载后再加载，②位置

处裂纹扩展时的 γp则变为了0.41N/mm，从而在经典断裂力

学中表现为断裂韧性的降低，定量解释了施琛年等的“循环

R曲线”。此外，因为临界有限能量释放率GC
Da为定值，根据

式(9)可知裂纹扩展时所需要释放的弹性应变能也会减少，

进而使得试样在重新加载时并不需要达到上一次加载的峰

值载荷便可发生裂纹扩展，从而出现卸载后再加载时的裂

纹扩展载荷达不到卸载前峰值的现象。

6 结论
复合材料的层间断裂韧性是表征层合板抵抗分层扩展

能力的重要性能指标。本文基于有限裂纹扩展能量释放

率，考虑了复合材料的各向异性塑性，探究了加载模式与加
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图10　ENF循环加载与直接加载的结果比较

Fig.10　Load-displacement relationships from FEA of ENF

under loading and unloading                     
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载历史对复合材料层间断裂的影响，得到了以下结论：

（1）采用单一、恒定的临界能量释放率，可以实现通过 I

型加载模式（DCB）的试验结果，预测相同材料在 II型加载

模式（ENF）下的裂纹扩展行为，预测结果与试验吻合良好，

临界有限裂纹扩展能量释放率能更好地表征复合材料的断

裂本征性能。

（2）与 I型裂纹相比，II型加载的裂纹扩展过程中耗散

了更多的塑性能，这部分塑性能量被当作经典断裂韧性的

一部分，进而采用经典断裂力学公式计算得到的 II型断裂

韧性远大于 I型断裂韧性。

（3）采用有限裂纹扩展能量释放率，通过考虑复合材料

在加卸载过程中的塑性能变化，可以定量分析和解释ENF

加卸载的过程中峰值载荷下降的现象。
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Influences of Loading Mode and History on Interlaminar Fracture of Composite 
Materials

Wu　Mengxuan， Xu　Wu

Shanghai Jiao Tong University， Shanghai 200240， China

Abstract: Interlaminar fracture toughness, as a crucial indicator for evaluating a material's resistance to delamination 

propagation, plays a vital role in the design and analysis of composite aircraft structures. However, experimental 

studies have shown that fracture toughness is influenced by the loading mode and loading history, rather than an 

inherent material property. This paper extends the recently proposed finite crack growth energy release rate to 

consider the anisotropic plasticity of composite materials. The interlaminar fracture behaviors under Mode I and Mode 

II loading conditions are investigated experimentally and numerically. This paper finds that the crack growth behavior 

under Mode II loading (end-notched flexure, ENF) can be well predicted by using a single critical finite crack growth 

energy release rate calibrated by the Mode I (double contilever beam, DCB) test. This means that it is sufficient to 

conduct a DCB test to forecast the experimental results of the same material under ENF conditions. Additionally, the 

critical energy release rate provides a quantitative explanation for the significant differences in classical Mode I and 

Mode II fracture toughness and the occurrence of hysteresis loops with peak load reduction during Mode II cyclic 

loading and unloading processes.

Key Words: interlaminar fracture; loading mode; finite crack growth energy release rate; crack growth prediction; 

loading history
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