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基于三维通用单胞方法的平纹编织

复合材料多尺度损伤模拟方法
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摘　　　要：为了解决编织复合材料多尺度损伤模拟的技术难题，发展了基于三维通用单胞模型（ＧＭＣ）的

多尺度损伤模拟方法。基于通用单胞方法基本理论，推导宏细观参量的转换公式，设计了宏细观损伤增量步

迭代流程。以二维平纹编织陶瓷基复合材料为例，开展了结构单胞的细观损伤模拟，以及其平板试验件的多

尺度损伤模拟，得到了细观损伤云图和宏观应力应变曲线。研究表明：该方法模拟的结构单胞细观损伤过程

与文献描述的损伤机理相符，预测的平板试验件损伤过程的应力应变曲线与试验结果基本吻合，所预测强度

值的相对误差小于５％。
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　　编织复合材料面外力学性能优异
［１］，可用于

制备承受复杂载荷的航空结构件。我国某型在研

的航空发动机的低压涡轮导叶，正是采用二维编

织陶瓷基复合材料。编织复合材料细观结构复

杂，宏观上呈高度正交各向异性，损伤行为研究困

难，为此国内外研究机构开展了大量的理论和试

验研究。Ｃｈａｂｏｃｈｅ、Ｌｉ等
［２４］采用连续介质损伤

力学模型研究陶瓷基复合材料的应力应变关系。

连续介质损伤力学描述复合材料复杂损伤行为的

能力较强，在模拟各向异性损伤、刚度退化、拉压

不对称、裂纹闭合效应等力学行为时具有较高的

精度，但是为了建立各向异性损伤张量，需要开展

大量试验获取较多的模型参数。

Ｃｈａｂｏｃｈｅ等
［２］通过通过圆管拉剪试验研究

了陶瓷基复合材料的宏观力学响应。Ｏｇａｓａｗａｒａ

等［５］研究了拉伸载荷对编织陶瓷基复合材料切变

模量的影响。Ｗａｎｇ等
［６］研究了剪切载荷下陶瓷

基复合材料的裂纹扩展行为。王翔等［７］利用Ａｒ

ｃａｎ夹具实现了对二维平纹编织复合材料的的拉

伸、剪切加载试验。连续介质力学主要是从宏观

层面上去模拟，并不关心细观损伤机理与宏观力

学响应的联系机制。在细观损伤机理方面，研究

者常采用断裂力学模型研究基体的开裂行为，如

经典的 ＢｕｄｉａｎｓｋｙＨｕｔｃｈｉｎｓｏｎＥｖａｎｓ（ＢＨＥ）模

型［８］和 ＭａｒｓｈａｌｌＣｏｘＥｖａｎｓ（ＭＣＥ）模型
［９］等。

基体开裂后，随着载荷继续增大，基体裂纹演化过

程中纤维出现脱黏和滑移，以及卸载时的反向滑

移。纤维的正向和反向滑移交替发生是形成疲劳

迟滞回线的重要原因，因此纤维滑移理论主要用

于复合材料疲劳研究［１０］。

在编织复合材料多尺度模拟技术方面，刚度

平均法［１１］认为复合材料的等效刚度等于各组分

相刚度的按照其占比进行叠加，如求解单向纤维

增强复合材料材料常数的混合法则［１２］、Ｃｈａｍｉｓ

公式法［１３］等，均可归入此类。刚度平均法也可以

用于求解编织结构的等效刚度，此时需对各向异

性的纤维束进行刚度矩阵坐标转换［１１］。细观力

学有限元法［１４１５］通过建立单胞形式的细观有限元

模型，分析其力学响应，然后对计算所得场变量进

行体积平均，以求解宏观等效材料性能。通用单

胞方法［１６］对单胞进行切割，划分成一个个小的子

胞，复合材料的等效刚度等于各子胞刚度乘以集

中系数矩阵，然后进行体积平均。以上三种方法

均需要对细观结构进行人为划分、叠加，不可避免

会引入几何误差。渐进均匀化法［１７］建立上一级

尺度和下一级尺度之间的解析关系，有严格的数

学理论，避免了类似于通用单胞模型法经有限次

切割与真实结构之间存在的几何误差。但在求解

解析方程时需要用到有限元等数值方法，也难以

避免会引入数值误差。

通用单胞方法由 Ａｂｏｕｄｉ等
［１６，１８］提出，在

Ａｂｏｕｄｉ的研究基础之上，美国国家航空航天局

（ＮＡＳＡ）研究团队的Ｂｅｄｎａｒｃｙｋ、Ｎｅｍｅｔｈ与 Ａｒ

ｎｏｌｄ等
［１９２２］将通用单胞模型广泛地应用于复合

材料各个领域的研究，并且成功地将通用单胞模

型与商用有限元软件结合［２２］，形成了开展复合材

料结构件多尺度模拟的有力工具。孙志刚［２３］将

单胞模型方法用于金属基复合材料的宏细观统一

本构模型计算分析，将通用单胞模型算法改进，提

高了计算效率，并实现了与商业有限元软件的结

合。高希光［２４］提出了高精度四边形子胞模型，子

胞可为任意多边形、几何划分能力更强，可以采用

较少的子胞数量达到较高的计算精度。

在编织复合材料的细观单胞建模方面，国内

外学者也开展了大量的研究［２５２９］。单胞模型由纤

维束和纤维束之间空隙处的填充基体组成，其中

最关键的是对纤维素轨迹和形状的研究。孙晓强

等［２５］采用直线段与正弦曲线描述纤维束轨迹。

Ｃｈｅｎ等
［２６］采用扫描电子显微镜（ＳＥＭ）观测了编

织复合材料的细观结构，基于此提出内部纤维束

轨迹为直线，表面和边角纤维束轨迹为螺旋线与

直线的组合。郑锡涛和李典森等［２７２８］直接将纤维

束轨迹简化为直线。申秀丽等［２９］基于最小应变

能原理，推导出纤维束轨迹为直线和螺旋线的组

合。关于纤维束截面形状，常采用多边形、圆形、

椭圆形等。综上，编织复合材料细观结构建模方

面已经取得了较多的研究成果，但是将通用单胞

方法用于编织复合材料的研究研究还较少。

编织复合材料细观结构复杂，采用三维通用

单胞进行几何划分较困难。目前研究主要集中在

６７２２
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二维通用单胞模型的理论和应用，针对三维通用

单胞模型的理论研究也较为成熟，但是应用研究

较少。Ｂｅｄｎａｒｃｙｋ等
［１９］将二维平纹编织复合材料

处理为层合板，先划分为若干层，再将每一层采用

二维矩形子胞进行划分，本质上还是基于二维通

用单胞理论，模拟预测精度较低。以文献［３０］中

的二维平纹编织陶瓷基复合材料为背景，本文建

立了一种三维通用单胞模型，并通过与传统的有

限元单胞模型的宏细观力学响应计算结果进行对

比分析，验证了模型的精度。

综上，通用单胞方法为复合材料的多尺度模

拟提供了有力工具，但在编织复合材料损伤模拟

方面还缺乏相应的研究。本文在文献［３０］基础

上，引入损伤萌生与演化准则，设计损伤增量步迭

代流程，发展基于三维通用单胞模型的编织复合

材料多尺度损伤模拟方法。

１　通用单胞方法

１１　基本理论

Ａｂｏｕｄｉ等
［１６，１８］发展了二维和三维通用单胞

方法（ＧＭＣ），随着子胞数量、维数增加，几何模拟

能力更强，但推导计算过程也更加复杂。本文旨

在发展基于三维通用单胞模型的编织复合材料多

尺度损伤模拟方法，下面先介绍三维通用单胞方

法的基本理论。

图１　三维通用单胞模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｆｏｒ３ＤＧＭＣｍｏｄｅｌ

如图１所示，在总体坐标系（狓１，狓２，狓３）下，

分别采用 犖α、犖β、犖γ 个子胞，对单胞（ｒｅｐｅａｔｉｎｇ

ｕｎｉｔｃｅｌｌ，ＲＵＣ）在狓１、狓２、狓３ 三个坐标轴方向进

行几何划分。犱、犺和犾分别为ＲＵＣ在狓１、狓２ 和

狓３ 三个坐标轴方向的边长，犱α、犺β 和犾γ 分别为序

号α、β、γ的子胞在狓１、狓２ 和狓３ 三个坐标轴方向

的边长。在每个子胞中心建立局部坐标系（珚狓１
（α），

珚狓２
（β），珚狓３

（γ）），上标α、β、γ依次为该子胞在狓１、狓２、

狓３ 三个坐标轴方向的序号。

首先，基于ＲＵＣ内应力应变体积平均，建立

宏观应力珔σ／应变珔ε和细观应力σ
（αβγ）／应变ε

（αβγ）

的关系如式（１）和式（２）所示，式中犞 和狏αβγ分别

表示ＲＵＣ和子胞的体积。

珔σ＝
１

犞∑

犖
α

α＝１
∑

犖
β

β＝１
∑

犖
γ

γ＝１

狏αβγσ
（αβγ） （１）

珔ε＝
１

犞∑

犖
α

α＝１
∑

犖
β

β＝１
∑

犖
γ

γ＝１

狏αβγε
（αβγ） （２）

其中细观子胞的几何关系如式（３）所示、应力应变

关系如式（４）所示。式中犆
（αβγ）为细观子胞刚度矩

阵，上标ｉ为非弹性项，上标ｔｈ为热效应项。

ε
（αβγ）
犻犼 ＝

１

２
（犼狌

（αβγ）
犻 ＋犻狌

（αβγ）
犼 ） （３）

σ
（αβγ）＝犆

（αβγ）（ε
（αβγ）－ε

ｉ（αβγ）－ε
ｔｈ（αβγ）） （４）

　　然后，引入位移／应力连续条件，再结合平衡

方程，得出细观子胞与宏观ＲＵＣ应变之间的关

系如式（５）所示，式中犃
（αβγ）和犇

（αβγ）表示应变集中

系数矩阵，取决于各子胞的材料性能以及 ＲＵＣ

的几何划分形式，狌为位移。

ε
（αβγ）＝犃

（αβγ）珔ε＋犇
（αβγ）（ε

ｉ
ｓ＋ε

ｔｈ
ｓ） （５）

　　最后，将式（５）代入式（１），即可得到宏观

ＲＵＣ的应力应变关系

珔σ＝犅（珔ε－珔ε
ｉ
－珔ε

ｔｈ） （６）

其中犅为宏观等效刚度矩阵

犅＝
１

犞∑

犖
α

α＝１
∑

犖
β

β＝１
∑

犖
γ

γ＝１

狏αβγ犆
（αβγ）犃

（αβγ） （７）

　　珔ε
ｉ与珔ε

ｔｈ为宏观非弹性应变与热应变，分别为

珔ε
ｉ
＝
犅－１

犞 ∑

犖
α

α＝１
∑

犖
β

β＝１
∑

犖
γ

γ＝１

狏αβγ犆
（αβγ）（犇

（αβγ）ε
ｉ
ｓ－ε

ｉ（αβγ）
ｓ ）

（８）

珔ε
ｔｈ
＝
犅－１

犞 ∑

犖
α

α＝１
∑

犖
β

β＝１
∑

犖
γ

γ＝１

狏αβγ犆
（αβγ）（犇

（αβγ）ε
ｔｈ
ｓ －ε

ｔｈ（αβγ）
ｓ ）

（９）

１２　损伤增量步迭代流程

本文将通用单胞方法用于细观损伤模拟，设

计损伤增量步迭代流程如图２所示。

１）采用式（５），根据犃
（αβγ）、Δ珔ε计算细观的子

胞应变增量Δε
（αβγ）。

２）根据子胞的本构关系，基于子胞当前时间

步的应力应变状态和应变增量更新子胞下一时间

步的总应变ε
（αβγ）
狋＋Δ狋、非弹性应力ε

Ｉ（αβγ）
狋＋Δ狋 、热应变

ε
ｔｈ（αβγ）
狋＋Δ狋 、应力ε

（αβγ）
狋＋Δ狋、σ

Ｉ（αβγ）
狋＋Δ狋 与σ

ｔｈ（αβγ）
狋＋Δ狋 ，可根据子胞本

７７２２
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图２　损伤增量步迭代流程

Ｆｉｇ．２　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｄａｍａｇｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｓｔｅｐ

构关系的复杂度选择不同的迭代方法进行求解，

如牛顿迭代、弧长算法等。

３）采用式（７），更新宏观的刚度矩阵犅狋＋Δ狋，

根据刚度矩阵相对于初始刚度矩阵的退化量，计

算损伤矩阵犇Ｓ，狋＋Δ狋。

４）更新子胞的刚度矩阵犆
（αβγ）
狋＋Δ狋，根据刚度矩

阵相对于初始刚度矩阵的退化量，计算损伤矩阵

犇
（αβγ）
Ｓ，狋＋Δ狋。

５）根据子胞的刚度矩阵犆
（αβγ）
狋＋Δ狋，更新子胞的

本构关系，并更新矩阵犃
（αβγ）
狋＋Δ狋和矩阵犇

（αβγ）
狋＋Δ狋。

６）采用式（８）与式（９），更新宏观非弹性应变

珔ε
Ｉ
狋＋Δ狋与热应变珔ε

ｔｈ
狋＋Δ狋，依据宏观应变增量Δ珔ε更新宏

观总应变珔ε狋＋Δ狋，并计算宏观应力珔σ狋＋Δ狋、珔σ
Ｉ
狋＋Δ狋与

珔σ
ｔｈ
狋＋Δ狋。

７）继续下一个增量步。

２　编织复合材料细观损伤模拟

２１　通用单胞模型

作者在前期研究中已经开展了二维平纹编织

复合材料的几何特征分析，根据图１的研究思路，

建立其通用单胞模型如图３所示，共包含１６×

１６×１２＝３０７２个长方体子胞。详细的建模过程

见作者前期研究［３０］。

图３　二维平纹编织复合材料的通用单胞模型

Ｆｉｇ．３　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｌａｉｎｗｅａｖｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

ＧＭＣｍｏｄｅｌ

２２　损伤萌生与演化准则

基体为各向同性但对静水压力敏感的脆性材

料，损伤萌生采用Ｓｔａｓｓｉ准则
［３１］，如式（１０）所示，

当犳ｍ＞１时损伤萌生。其中犡
ｔ
ｍ 和犡

ｃ
ｍ 分别表示

基体的拉伸强度和压缩强度，狆和σｖｏｎ分别表示静

水压力和ｖｏｎＭｉｓｅｓ等效应力。Ｓｔａｓｓｉ准则可以

用于材料拉压不同材料的强度评估，而当犡ｔｍ＝

犡ｃｍ 时又可自动退化为拉压相同的ｖｏｎ Ｍｉｓｅｓ

准则。

犳ｍ ＝－３狆
１

犡ｔｍ
－
１

犡ｃ（ ）
ｍ
＋σ

２
ｖｏｎ

１

犡ｔｍ犡
ｃ
ｍ

（１０）

　　纤维束为横观各向同性，损伤萌生采用改进

的Ｈａｓｈｉｎ准则
［３２］，如式（１１）～式（１２）所示，其中

刚度矩阵参量中的犈、μ、犌分别表示弹性模量、泊

松比和切变模量，下标１、２、３分别表示纤维束纵

向１方向和横向２方向与３方向。损伤萌生参量

中的犡、犢、犛分别表示纵向、横向和剪切的强度

值，上标ｔ与ｃ分别代表拉伸与压缩模式。损伤

扩展参量中的下标以１ｔ为例，代表１方向的拉伸

模式。当犳犐＞１（犐＝１ｔ，１ｃ，２ｔ，２ｃ，３ｔ，３ｃ）时损伤萌

生。其中，σ犻犼为材料主方向坐标系下的应力分量；

β１ 是轴向剪切（１２与１３方向）对轴向拉伸（１方

向）的影响因子；β２ 是轴向剪切（１２与１３方向）对

横向拉伸／压缩（２与３方向）的影响因子；β３ 是横

向剪切（２３方向）对横向拉伸／压缩（２与３方向）

的影响因子。影响因子β１、β２ 与β３ 体现了不同损

伤模式之间的耦合作用。

四种失效模式的判定准则如下：

１）轴向拉伸与剪切混合模式（σ１１≥０）

犳１ｔ＝
β１

犛２１２
（σ
２
１２＋σ

２
１３）＋

σ１１
犡（ ）ｔ

２

（１１）

　　２）轴向压缩模式（σ１１＜０）

８７２２
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犳１ｃ＝
σ１１
犡（ ）ｃ

２

（１２）

　　３）横向拉伸与剪切混合模式（σ２２＋σ３３≥０）

犳２（３）ｔ＝
σ２２＋σ３３
犢（ ）ｔ

２

＋
β２

犛２１２
（σ
２
１２＋σ

２
１３）＋

β３

犛２２３
（σ
２
２３－σ２２σ３３） （１３）

　　４）横向压缩与剪切混合模式（σ２２＋σ３３＜０）

犳２（３）ｃ＝
σ２２＋σ３３
２犛（ ）

２３

２

＋
犢ｃ

２犛（ ）
２３

２

－［ ］１σ２２＋σ３３犢ｃ
＋

β２

犛２１２
（σ
２
１２＋σ

２
１３）＋

β３

犛２２３
（σ
２
２３－σ２２σ３３） （１４）

图４　面内拉伸载荷下细观场量演变情况

Ｆｉｇ．４　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｍｅｓｏｓｃｏｐｉｃｆｉｅｌｄｕｎｄｅｒｉｎｐｌａｎｅｔｅｎｓｉｌｅｌｏａｄ

　　基体和纤维束的损伤退化均采用基于 Ｍｕ

ｒａｋａｍｉＯｈｎｏ理论
［３３］的连续介质损伤力学模型。

基体子胞的本构模型参数基于文献［３４］的性能数

据换算得到，纤维束子胞的本构模型参数获取方

法见文献［３５］。

２３　细观损伤模拟

采用图３的通用单胞模型，开展二维平纹编

织ＳｉＣ／ＳｉＣ陶瓷基复合材料的面内拉伸（１方向）

和面内剪切（１２方向）多尺度渐进损伤模拟。

随着面内拉伸载荷，即宏观拉伸应变ε１１的增

大，细观场量演变情况如图４所示。基体为各向

同性，其损伤为状态依赖标量（ｓｔａｔｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔ

ｖａｒｉａｂｌｅ，量符号记为ηｓｄ），后文直接采用ＳＤＶ表

示；纤维束为横观各向同性，损伤区分为纵向损伤

ＳＤＶ１（ηｓｄ１）和横向损伤ＳＤＶ２（ηｓｄ２）。当宏观应变

量达到０．０００７２时，基体首先萌生损伤，如图４（ａ）

所示；随着拉伸载荷增大，基体损伤区域逐渐增大

（沿着垂直于载荷的方向扩展），当宏观应变量达

到０．０００９８时，与载荷方向垂直的横向纤维束出

９７２２
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现横向损伤（ＳＤＶ２），并且损伤萌生位置正是在图

４（ａ）的基体裂纹萌生位置处，如图４（ｂ）所示。该

过程可以看作是：在单向拉伸载荷下基体应力集

中区域首先萌生裂纹，随着应力增加到一定水平，

基体微裂纹开始沿着垂直于载荷的方向扩展，并

传播到横向纤维束中，引起横向纤维束开裂。随

着宏观应变量达到０．００１１７６，纵向纤维束也出现

纵向损伤（ＳＤＶ１），如图４（ｃ）所示。当宏观应变

量达到０．００２３３８时，损伤几乎已经传播遍布于

基体与纤维束各处，图４（ｄ）所示的纤维束损伤是

横向纤维束的ＳＤＶ２和纵向纤维束的ＳＤＶ１。基

体和纤维损伤后，各自刚度也发生退化，因此随着

宏观应变量的增加，应力反而有所下降，如图４（ｄ）

所示。模拟的损伤过程与文献［３６］描述的损伤机

理相符。

随着面内剪切载荷，即宏观剪切应变ε１２的增

大，细观场量演变情况如图５所示。当宏观应变

量达到０．０００７６时，基体首先萌生损伤，如图５（ａ）

所示；随着拉伸载荷增大，基体损伤区域逐渐增

大，当宏观应变量达到０．００１４２时，纤维束也开

始萌生损伤，并且损伤萌生位置正是在图５（ａ）的

基体裂纹萌生位置处，如图５（ｂ）所示。当宏观应

变量达到０．００４５２时，损伤几乎已经传播遍布于

基体与纤维束各处。基体和纤维损伤后，各自刚

度也发生退化，因此随着宏观应变量的增加，应力

反而有所下降，如图５（ｃ）所示。

图５　面内剪切载荷下细观场量演变情况

Ｆｉｇ．５　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｍｅｓｏｓｃｏｐｉｃｆｉｅｌｄｕｎｄｅｒｉｎｐｌａｎｅｓｈｅａｒｌｏａｄ

３　多尺度损伤模拟算例

３１　模拟方法

发展编织复合材料结构的多尺度损伤模拟分

析方法，并采用文献［３７］中的测试数据进行模型

验证，测试对象为二维平纹编织陶瓷基复合材料。

基于通用单胞方法开展编织复合材料结构的多尺

度损伤模拟。如图６所示，首先将本文三维通用

单胞模型编译为独立计算程序，并基于商业有限

元软件进行二次开发，实现有限元平台与通用单

胞计算程序之间的数据交换。然后建立编织复合

材料结构的有限元模型，在模型单元积分点调用

通用单胞计算程序，进行材料力学响应模拟和损

伤评估。

０８２２
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图６　多尺度模拟示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｍｕｌｔｉｓｃａｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３２　模拟结果

基于本文多尺度损伤模拟结果，对试验段采

用应力应变的体积平均，得到该二维平纹编织

ＳｉＣ／ＳｉＣ陶瓷基复合材料的宏观拉伸应力应变曲

线与试验数据［３７］对比如图７所示，所预测强度值

的相对误差为３．６５％。

图７中犃、犅、犆点分别为基体、横向纤维束、

纵向纤维束的损伤萌生点，犇 点为纵向纤维断裂

萌生点，犈 点试验件失效点。在犃 点之前，试验

件完好无损伤，应力应变曲线为线性关系。当载

荷水平超过犃 点，基体损伤萌生，试验件性能轻

度退化，切线刚度略有下降，应力应变曲线出现拐

点。当载荷水平超过犅 点，横向纤维束损伤萌

生，随着载荷水平的增加，切线刚度下降持续

下降。

图７　模拟结果与试验数据对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

图８为试验件内纵向纤维束的损伤因子随载

荷水平增高的情况。为当载荷水平继续增加至犆

点，纵向纤维束损伤萌生，如图８（ａ）所示，导致切

线刚度迅速下降，并有正向负转变。当载荷水平

超过犇点，纵向纤维发生断裂，导致试验件性能

迅速恶化。随着载荷水平继续增加，损伤面积变

大，导致应力水平持续下降，如图８（ｃ）所示，至犈

点由于试验段发生大面积损伤，试验件失效。通

过多尺度损伤模拟，揭示了试验过程发生非线性

拐点和断裂失效的原因，模拟的损伤过程与文

献［３６］描述的损伤机理相符。考虑到陶瓷基复合

材料本身具有较大的分散性，可认为多尺度渐进

损伤模拟预测的应力应变曲线与试验结果基本

吻合。

图８　纵向纤维束损伤因子云图

Ｆｉｇ．８　Ｄａｍａｇｅｖａｌｕｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｆｉｂｅｒｔｏｗ

４　结　论

１）本文基于通用单胞模型基本理论，设计了

损伤增量步迭代流程，可用于开展编织复合材料

的细观损伤模拟仿真。

２）将本文损伤模拟方法用于二维平纹编织

复合材料的细观损伤模拟，模拟的损伤过程与文

献描述的损伤机理相符。

３）采用本文方法模拟了编织复合材料平板

试验件的拉伸损伤过程，预测的应力应变曲线与

试验结果基本吻合，所预测强度值的相对误差小

于５％。
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