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损伤力学模型在胶接结构耐久性 /损伤容限分析中的应用
张摇 颖

(中航工业第一飞机设计研究院,西安,710038)
Damage Mechanical Model Application for Bonding Structure

Durability and Damage Tolerance Analysis
Zhang Ying

(The First Aircraft Institute of AVIC,Xi'an 710038,China)

摘要:介绍了胶接结构胶层在简单加卸载情形下的损伤演化本构模型及其数值计算方法的国外研究工作,并对其在胶接结构的耐久性 / 损伤容

限工程评估中的应用进行了分析评述,目的希望推动国内在航空胶接结构设计分析中的应用研究工作。
关键词:损伤力学;胶接结构;胶层;耐久性;损伤容限

揖Abstract铱 摇 The mechanical model of damage developing in adhesive under simple loading-unloading condition is introduced in the paper. Their overseas
numerical analysis solutions are also described. The applications in evaluating bonding structure durability and damage tolerance are explored and commen鄄
ted in order to promote the domestic airframe bonding structure design and analysis.
揖Key words铱 摇 damage mechanical;bonding structure;adhesive;durability;damage tolerance

0摇 引言

胶接技术的不断革新及其自身工艺的简单性优

势近年来在航空航天结构中呈现出愈来愈广泛的应

用发展趋势,对于提高结构的整体性、改善结构传力

路径、减少零构件数量、缩短研制周期、降低加工制

造以及维修成本诸方面均能带来良好的技术效益,
成为开发新型结构设计思维的有效技术途径之一。
有资料显示[1-3],美国在 CAI(Composite Affordability
Initiative)航空结构创新设计技术活动中,由于采用

了胶接等连接技术,在结构部件装配阶段减少了约

75%的零构件数量;在静强度方面,采用胶接的结构

连接接头约可恢复到 80%的原结构材料强度,而紧

固件连接接头由于过分的应力集中仅能恢复到

50%的原结构材料强度;在胶铆连接接头的疲劳断

裂性能方面,即使胶接质量偏差,也由于其增大了摩

擦传力的面积,较纯铆钉机械连接的寿命大大延长。
特别是胶接技术在结构补片修理技术应用中不断趋

于成熟,使其在航空结构低成本全寿命周期管理中

的作用亦日显重要。
航空结构的使用资料统计表明,约 70% 的结构

失效起始于结构的连接部位,同时由于胶接结构固

有的边缘应力劣化性质以及连接接头可检性差等原

因,加之胶接对环境的敏感性以及结构反复承载的

复杂性等原因,为保障胶接结构的使用安全,有必要

深入研究胶接结构的耐久性 /损伤容限特性,从而获

得更有效的胶接结构设计技术。 在胶接结构耐久

性 /损伤容限特性分析研究中,现阶段断裂力学分析

方法仍存在着较大的技术障碍,其原理如下:金属胶

接结构的破坏过程仍然是微裂纹的发生发展过程,
其中伴随着复杂的裂纹成核、裂纹转折、裂纹受阻以

及多裂纹等的微观物理损伤演化,且过程均发生在

胶接界面或胶体内;由于胶接结构边缘处的指数应

力特性,使其裂纹的发生发展起始于结构的边角处,
一般而言由剥离应力控制强度,而剪切应力控制裂

纹扩展,胶接结构边缘处的裂纹会形成复杂的多型

混合裂纹模式。 这样,胶接结构的裂纹扩展难于遵

从经典断裂力学分析所需的初始裂纹构形以及裂纹

扩展的自相似几何,即使勉强处理,亦难于将微裂纹

的耐久性分析段与宏观裂纹扩展的损伤容限分析段

有机的结合起来。 因此,发展新型的能够统一耐久

性 /损伤容限的分析方法显得具有极大的理论研究

与工程应用意义。 本文在综述国外技术资料[4-7] 的

基础上,介绍近期在损伤力学与有限元数值计算结

合方面的研究进展,并对其在胶接结构耐久性 /损伤

容限分析的应用可行性予以分析论述。

1摇 胶接损伤软化本构关系

建立胶接体本构关系首先应注意其在使用中的

几何特征,也是为着兼顾数值计算分析上的特点,需
要寻找恰当的物理量来描述其性能的变化关系;再
者,所建立起的本构关系需要能够描述其在物理损

伤演化前后材料性能的变化特征,并与损伤起始及

其扩展的判据相协调。 以下各小节完整地描述了简
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单加载条件下的胶体损伤本构关系的建立。
1. 1摇 胶接薄层的运动几何

胶接体以很薄的层状特点连接着两个粘接物,
因此用两个无几何厚度的薄层来描述其分离的几何

运动是恰当的。 当胶层未受到变形作用前,这两个

薄层应当位于同一几何位置,即可用同一物质坐标

来描述。 如图 1 所示的三维情形,假设未变形胶层

面用 S0 表示,变形分离后的上下两胶层面用 S± 表

示。 S0上一点 Pm在直角坐标系下用 Xi(h1, h2), i
=1,2,3 描述,其中h1, h2为 S0 上的曲线坐标系。
再令直角坐标 x 依

i = x 依
i 浊1,浊( )

2 ,i = 1,2,3 分别表示

上下两胶层面 S± 的变形运动。 若用 U 依
i 表示 Pm点

的位移量,则在 Pm 点变形分离的几何运动可表

示为:
x 依
i = X i + U 依

i ,i =1,2,3 (1)
为着计算需要,再定义一个胶层的中面 Sm,该

面的变形运动用式(2)描述:

xm
i = 1

2 x +
i + x -( )

i = X i +
1
2 U +

i + U -( )
i (2)

由 Sm的定义可得其上任一点处的两切向量,即

r1 = 鄣xm
1

鄣浊1
,

鄣xm
2

鄣浊1
,

鄣xm
3

鄣浊{ }
1

r忆2 = 鄣xm
1

鄣浊2
,

鄣xm
2

鄣浊2
,

鄣xm
3

鄣浊{ }
2

(3)

Sm上任一点处切平面的法向量用叉乘表示为

r3 = r1 伊 r忆2 (4)
为正交化该点切平面的方向矢量,可得

r2 = r3 伊 r1 (5)
于是,胶层中面 Sm上任一点处切平面与固定直

角坐标系变换矩阵表示为

R = r
^

1, r
^

2, r
^[ ]
3

,其中, r
^

i =
ri
ri

,i = 1,2,3

(6)

图 1摇 胶层变形前后几何示意图

由此可得胶层一点处变形后相对位移量在变形

中面局部切平面坐标上的表达式,即:
驻 i = R ji x +

j - x -( )
j = R ji U +

j - U -( )
j (7)

在后续的数值有限元计算分析中需用到胶层界

面的虚位移概念,由式(7)可得胶层相对位移量的

变分表达式:

啄驻 i = R ji + U +
k
鄣Rki

鄣U +
æ

è
ç

ö

ø
÷

j

啄U +
j - R ji + U -

k
鄣Rki

鄣U -
æ

è
ç

ö

ø
÷

j

啄U -
j

= Q +
ji 啄U +

j - Q -
ji 啄U -

j (8)
1. 2摇 混合模式下界面的破坏判据

如前所述,通常界面的损伤演化过程一般在复

杂应力状态或混合模式下发生发展。 因此给出混合

模式下的界面损伤起始以及损伤发展的工程实用判

据有着重要意义。 损伤起始意味着原来完好的胶层

中变形后局部工作应力达到强度阈值,形成局部起

裂。 对于混合加载模式,这个强度破坏的工程准则

可由式(9)给出:

T
-

e =
T1

TC
æ

è
ç

ö

ø
÷

1

琢

+ T2

TC
æ

è
ç

ö

ø
÷

2

琢

+ 掖T3业
TC

æ

è
ç

ö

ø
÷

3

æ

è
ç

ö

ø
÷

琢 1
琢
= 1 (9)

式中, T j 为胶层中面第 j 个方向的面力; TC
j 为

胶层单向强度; 掖·业 表示 heaviside 函数,物理上说

明 T3为压时不起强度破坏作用; 琢 逸 2 控制了强度

曲面形状,显然 琢 = 2 为空间凸半球。
胶层局部层裂后的继续扩展新生界面需由界面

的能量释放率控制,对混合加载模式下的能量释放

率判据可由式(10)经验给出:

GI

G
æ
è
ç

ö
ø
÷

IC

琢
2
+ GII

G
æ
è
ç

ö
ø
÷

IIC

琢
2
+ GIII

G
æ
è
ç

ö
ø
÷

IIIC

琢
2
= 1 (10)

式中, G j 为纯 j 型模式下的能量释放率(驱动

力),j = I,II,III; G jC 为纯 j 型下的能量释放率临界值

(阻力阈值);a为材料常数,控制了损伤扩展的空间

轨迹。 a=2 时,为线性交互作用判据;从a>2 起,破
坏面趋向于 1 / 8 三次幂曲面。
1. 3摇 界面材料的软化本构关系

经验的界面本构关系需能够具备描述界面损伤

起始、损伤演化以及损伤扩展的能力,这个物理过程

在一个过程区内(裂纹面前缘)微观地演化着,且对

不同材料在机制上也相差甚远,如韧性材料的塑性

变形、聚合物材料微观上分子链结构对空洞桥连作

用的弱化以及陶瓷体中微裂纹密度的增加等。 连续

介质损伤力学研究方法经对分子键结合力的变化性

态的演绎建立起了描述胶层界面上同坐标材料点物

理分离的本构关系。 原始分子键结合力变化性态经

简单处理后可描述一个非线弹的本构关系,即:

T ( )驻 = TC驻
-
exp 1 - 驻

-
茁

( )茁
(11)
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式中, 驻
-
= 驻 / 驻C , TC 为最大的键合强度并对应

于临界的拉伸位移 驻C ; 茁 逸 1 为经验参数,控制破

断前键合弱化的拉伸范围。 不同b值的曲线如图 2
所示。

图 2摇 不同 b值控制弹簧软化的范围示意图

图 2 曲线下的面积代表了实际上单位面积材料

破断前的吸收功,也即 GC 。 由此得到:

GC = 乙
¥

0

T ( )驻 d驻 = TC驻C茁 2-( )茁 / 茁祝 2[ ]茁
exp 1( )茁

(12)
式中,G[z]为 Euler-Gamma 函数。
(11)式并不能反映介质层在损伤过程中的不

可逆过程,需要在(11)式中引入一个内状态变量来

控制损伤的不可逆过程。 由此(11)式改写为如下

形式:

T ( )驻 = TC驻
-
exp 2 - 驻

-
茁 / d

~
- d

~

( )茁
(13)

式中的 d
~
在连续介质损伤力学框架下由热力学

墒增原理可给出 d
~
逸 0 的半正定条件,再由 d

~
对非

线弹问题的描述还原特征,可得 d
~
关于时间的离散

取值,即:

d
~
( ti) = max(1,d

~
( ti) -1,驻

-
茁
( ti)),d

~
(0) = 1 (14)

验证在 t0 时刻以及非线弹的情形,式(14)都可

还原回(11)式。 (13)式关于b= 1 的曲线形态如图

3 所示。
为工程实用需将上述单向损伤的本构关系推广

到混合加载模式。 为此,首先给出界面上一点在混

合模式下的形变相对位移分离量定义:

v = 移
3

i = 1
驻
-

ir
^

i , 驻
-

j =
驻 j

驻C
j

椰v椰 = 姿 = 驻2
1 + 驻2

2 + 驻2
3 (15)

图 3摇 不可逆硬软化损伤本构关系曲线

沿方向 v 的正则化面力 T
-

v 取以下函数形式:

T
-

v 驻
-

1,驻
-

2,驻
-

( )
3 = 姿Q 驻

-

1,驻
-

2,驻
-

( )
3 (16)

Q 的函数形式需满足损伤起始的判据式(9)以
及损伤扩展判据式(10),且随着介质层相对位移分

离量的增大而降低。 参考(13)式,Q 取以下形式:

Q = exp 2 - 滋茁 / d
~
- d

~

( )茁
(17)

式中, m称为混合模式下的标量位移,虑及混合

模式下介质层的分离位移耦合以及对损伤起始与扩

展适应性,取为:
滋 = 驻1

琢 + 驻2
琢 + 掖驻3业( )琢 1

琢 (18)

式中的参量 a取值与损伤起始及扩展的判据表

达式相同。
既然介质层在形变后产生分离,那么介质层也

可以产生挤压,形成所谓的接触问题。 这说明上述

的分析过程中用 Heaviside 函数仅处理界面张开是

有缺陷的。 为此需再考虑在损伤本构关系中引入界

面相互渗透的惩罚项作用。 于是,最终的介质层损

伤软化本构关系取定下述形式:

T
-

1

T
-

2

T
-

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

ü

þ

ý

ï
ïï

ï
ïï

3

=

驻
-

1

驻
-

2

掖驻
-

3

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

ü

þ

ý

ï
ïï

ï
ïï业

exp 2 - 滋茁 / d
~
- d

~

( )茁
+

0
0

- 掖 - 驻
-

3

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

ü

þ

ý

ï
ï

ï
ï业

exp 1 + 资 驻
-

3
茁

æ

è
ç

ö

ø
÷

茁
(19)

式中, k称为界面接触穿透的惩罚因子。 可以

证明(19)式对损伤起始及扩展判据的适应性[5]。
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2摇 界面有限元

由上述理论分析以及胶层变形分离的特点,界
面单元 Se 由两个层上的几何节点构成(每个层上的

节点即是两粘接物的各自节点),故一般界面单元

的节点为 2n 个,其节点位移定义为 q 依
1j, q 依

2j, q 依
3j ,

(j =1,…,n)。 具体计算可将两面上的节点位移在

列阵中前后安排,即:
q = q +, q{ }- T =

q +
11, q +

21, q +
31,…, q -

1n, q -
2n, q -

3{ }n
T (20)

于是,界面单元的场位移矢量即可采用插值函

数来获得,即:
U 依= Nq 依 (21)
这里,N 为 3 ´3n 的插值函数矩阵。 这样,上下

两界面分离矢量的变分(式 8 表示的虚位移)同样

用节点插值可得:

啄驻
寅
= QT

+ N啄q + - QT
- N啄q - = B +,B[ ]- 啄q = B啄q

(22)
为推导界面的单元刚度矩阵,需建立界面的虚

功表达式以及对此进行数值计算。 由虚功原理,界
面体中一个单元的内力虚功可表示为:

啄We
int = 蓦

Se
啄驻
寅
·T

寅
dSm = 啄qT蓦

Se
BTTdSm = 啄qT f eint

(23)
式(23)中, f eint 为界面单元的等效节点力; T 为

介质层中面上的面力,由本构关系知, T 为界面相对

位移量的非线性函数。
从计算原理上讲, f eint 的计算必须是精确的,而

切线刚度矩阵的计算可以是粗略的(用割线刚度或

引入对切线刚度的近似等),但需通过建立恰当的

迭代逐步获得精确的计算。 界面单元的切线刚度矩

阵出自对单元等效节点力 f eint 的近似,即:

f eint q ( )i + 驻( )q 抑 f eint q ( )( )i + 鄣f eint
鄣

é
ë
êê

ù
û
úúq q = q ( )i

驻q

(24)
式中的 i 表示迭代数。 界面单元在第 i 步迭代

的切线刚度即可知:

Ke
t =

鄣f eint
鄣q 抑 蓦

Sme

BTDBdSm
e (25)

式中 D 即为材料的切向刚度,涉及到对本构关

系的复杂微分运算,且需处理 Heaviside 函数的微分

(计及界面挤压情况)等。 虑及篇幅限制,请参考文

献[4]。
为着简化切向刚度的计算,可简化对几何矩阵

B 的计算。 为此,忽略(8)式中旋转矩阵关于界面

相对位移 U 的导数项,这意味着(22)式中的 B+ =
B-。 为统一起见,定义:BS =B+ =B-。 于是,B = [B+,

-B-] = B
~
=[BS,-BS]。 这样,(25)式简化为:

Ke
t =

鄣f eint
鄣q 抑 蓦

Sme

B
~
TDB

~
dSm

e =
Ke - Ke

- Ke K
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

e

(26)

这样在数值计算的迭代过程中,切向刚度的计

算仅计算其 1 / 4 块元素即可。

3摇 数值算例

文献[4-7]介绍了应用连续介质损伤力学模型

所进行的数值算例研究。 [4]分别对双悬臂纯 I 型
开裂构形 ( DCB)、 纯 II 型 开 裂 的 悬 臂 梁 构 形

(ELS)、混合开裂模式的端部缺口弯曲构形(ENF)
以及固定混合开裂比的悬臂梁构形(FRMM)的加卸

载过程进行了有限元数值计算。 算例构形如图 4 所

示,界面层位于构形的对称处,文中被胶接物采用复

合材料。

图 4摇 界面含裂构形示意图

典型的有限元模型如图 5 所示,为适应非线性

计算需要,计算中均采用位移加载模式,同时计算加

载点位移。 通过加载点的位移-载荷曲线与试验结

果进行对比,以反映数值计算过程的正确性。
典型位移加载与作用力在一个加卸载过程的理

论计算、数值计算与试验曲线对比如图 6 所示,其反

映了连续损伤力学模型的计算有效性与精度。

4摇 工作展望

上述介绍的研究工作反映了连续介质力学模型

对胶层破损过程模拟的有效性。 从特点上看,损伤
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力学模型对界面破损全过程进行了细致刻画分析,
在本质上与介质层破损的物理过程相一致,在经验

假设的基础上给予了量的恰当处理,使得用数值方

法仿真这一物理过程成为可能,也为复杂构形的胶

接结构体损伤容限分析奠定了数值计算基础;但分

析过程必须是非线性计算的,计算工作量较大,且迭

代计算的收敛性需要细致解决好。

图 5摇 典型有限元分析模型

图 6摇 DCB 试样端部分离位移与作用力的加卸载关系曲线

连续介质损伤力学模型优越于线弹性断裂力学

的方面在理论上对过程区的描述更加物理本质化,
更为合理;在数值计算上没有裂尖奇异性的处理,也
没有裂纹自相似扩展的额外要求,因此,更加自然与

真实。
连续介质损伤力学模型并不要求胶接体必需包

含裂纹,损伤的起始与发展完全可以从一个高应力

区开始,逐步形成裂纹及过程区。 这样在上述简单

加卸载情形下的力学模型推广到反复疲劳加载状态

时,就可以完全描述裂纹的起始及扩展过程,将微裂

纹段与宏观裂纹段的扩展联系在一起,成为工程耐

久性与损伤容限分析的优秀方法之一。
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