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摘　 要：针对混合结构中层合板和金属的疲劳损伤耦合问题，构建了复合材料渐进疲劳损伤模型和金

属材料 Ｌｅｍａｉｔｒｅ 疲劳损伤模型，采用唯象的弹塑性本构描述单层复合材料面内剪切非线性，基于球张

量和剪切张量的应力分解方法推导了低周疲劳能量释放率计算公式。 对单钉与多钉螺栓连接结构进

行了疲劳损伤和寿命分析，结论表明：循环加载过程中，多钉连接结构钉载向金属搭接板疲劳硬化区

域迁移，加剧了层合板局部挤压损伤，降低了层合板拉断载荷，有利于提高以拉断为破坏模式的层合

板疲劳寿命。
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　 　 飞机结构中存在大量复合材料层合板与金属构

件通过机械连接组成的混合结构。 疲劳载荷作用下

混合结构中层合板的损伤除了与自身材料性能和结

构参数相关外，还受到金属构件疲劳损伤的影响。
采用渐进损伤分析方法对层合板进行疲劳损伤分析

时需要建立材料的损伤模型。 在复合材料层合板的

疲劳 研 究 中， Ｃｈｏｕ［１］ 提 出 了 “ 突 然 死 亡 ” 模 型

（ｓｕｄｄｅｎ ｄｅａｔｈ ｍｏｄｅｌ），这是单层复合材料在疲劳破

坏前无宏观失效观点的主要依据。 Ｈａｌｐｉｎ 等［２］最早

提出了剩余强度模型，Ｙａｎｇ 等［３］ 建立了剩余刚度随

加载次数的指数变化关系，穆鹏刚［４］ 构建了一种三

参数的剩余强度和剩余刚度模型，廉伟等［５］ 建立了

剩余刚度和剩余强度之间的函数关系。 这些疲劳模

型定量描述了复合材料强度与刚度随载荷循环数增

加而变化的规律，而在单次加载过程中材料的损伤

累积过程则采用准静态加载的渐进损伤模型或连续

损伤力学模型。 Ｍａｔｚｅｎｍｉｌｌｅｒ 等［６］ 提出了复合材料

静载下的连续退化方法，Ｍａｉｍｉ 等［７］ 推导了二维含

损伤复合材料本构模型，Ｄｏｎａｄｏｎ 等［８］ 针对面内剪

切非线性建立了剪切损伤模型，Ｌａｄｖｅｃｚｅ 等［９］ 构建

了连续损伤和塑性本构联合的面内剪切与横向非线

性模型，Ｏ′Ｈｉｇｇｉｎｓ［１０］对其进行了改进并应用于带孔

板结构损伤分析。 Ｈｏｃｈａｒｄ 等［１１］将面内剪切失效前

的损伤累积推广到循环加载过程，建立了面内剪切

疲劳损伤模型。
金属和复合材料混合结构机械连接在疲劳载荷

作用下，金属件螺栓孔边材料疲劳硬化增加了局部

连接刚度，改变了层合板的钉载分布和疲劳损伤规

律，因此对于混合结构中层合板的损伤分析必须同

时考虑金属件的疲劳。 在金属疲劳损伤力学研究

中，Ｌｅｍａｉｔｒｅ 等［１２］ 提出了应变等价原理，构造了含

损伤的本构方程、低周疲劳模型和高周疲劳模型。
关迪、杨峰平等［１３⁃１４］ 对 Ｌｅｍａｉｔｒｅ 损伤模型的疲劳门

槛值、疲劳极限和微裂纹闭合效应进行了改进，并应

用于金属含孔板疲劳寿命分析。
为了获取 Ｔ３００ ／ ＱＹ８９１１ 层合板与 ＹＬ１２ＣＺ 金

属板螺栓连接结构中金属疲劳对层合板损伤的影

响，本文首先针对 Ｔｓａｉ 模型［１５］ 和 ＭｃＣａｒｔｈｙ 模型［１６］

无法描述卸载过程面内剪切力学响应的缺点，采用

弹塑性本构关系表征单层复合材料的面内剪切非线

性，结合剩余刚度和剩余强度疲劳模型建立了考虑

面内剪切的复合材料层合板渐进疲劳损伤模型；其
次，对 Ｌｅｍａｉｔｒｅ 金属疲劳损伤模型进行了改进，在
Ｌｅｍａｉｔｒｅ 低周疲劳能量释放率公式中采用了球形张

量和剪切张量的应力分解方法，降低了原有拉压应

力张量分解所造成的计算困难；最后，将复合材料疲
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劳损伤模型和金属疲劳损伤模型同时应用到连接结

构的疲劳损伤分析和寿命预测中，研究了层合板和

金属板的损伤特性，对比了考虑金属疲劳和不考虑

金属疲劳 ２ 种状态下的连接区钉载分布和层合板损

伤规律。

１　 考虑面内剪切的复合材料渐进疲劳
损伤模型

层合板渐进疲劳损伤分析所采用的单层复合材

料含损伤柔度矩阵为：
Ｓ（Ｎ） ＝

１
Ｅ０

１１（１ － ｄ１ （Ｎ））
－
ν２１

Ｅ０
２２

０

－
ν２１

Ｅ０
２２

１
Ｅ０

２２（１ － ｄ２ （Ｎ））
０

０ ０ １
Ｇ０

１２（１ － ｄ１２ （Ｎ））

é
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ê
ê
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ê
ê
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（１）
式中， ｄ（Ｎ） 为Ｎ次加载后的损伤变量，下标 １，２ 分别

代表纤维纵向和横向，定义为：

ｄ（Ｎ） ＝
Ｅ０ － Ｅ（Ｎ）

Ｅ０ （２）

式中， Ｅ０ 为初始刚度；Ｅ（Ｎ） 为 Ｎ 次加载后的刚度。
若材料未发生宏观失效，则（Ｎ ＋ １） 次加载后损伤

变量为：

ｄ（Ｎ＋１） ＝
Ｅ０ － Ｅ（Ｎ）

Ｅ０
＋
Ｅ（Ｎ） － Ｅ（Ｎ＋１）

Ｅ（Ｎ）

Ｅ（Ｎ）

Ｅ０
＝

　 　 Ｄ（Ｎ） ＋ ｄｓ Ｅ（Ｎ）

Ｅ０ （３）

当 Ｎ 较大时有：
（１ － ｄ（Ｎ）） ＝ （１ － Ｄ（Ｎ））（１ － ｄｓ） （４）

式中， Ｄ（Ｎ） 是宏观失效前材料经历 Ｎ 次加载后的疲

劳损伤变量；ｄｓ 表示第（Ｎ ＋ １） 次加载的损伤增量，
Ｄ 和 ｄｓ 取值范围均为（０，１）。
１．１　 单次加载损伤变量 ｄｓ 演化模型

１） 面内剪切非线性的唯象表征

单层复合材料面内剪切和基体拉伸在宏观失效

前的非线性由基体及其与纤维之间的微观裂纹累积

造成［１５⁃１６］。 为了保持与其他方向受载的损伤累积

过程一致，本文认为面内剪切非线性的原因是材料

塑性，且单向层材料在宏观失效前基体和纤维均无

损伤产生，因此采用弹塑性本构基本函数建立面内

剪切非线性关系［１７⁃１８］。 定义屈服函数如公式（５）
所示：

Ｆ ＝ σ２
１２ ＋ ａ２σ２

２２ ＋ ｂｓｉｇｎ（ － σ２２） － Ｒ０ － Ｒ（􀭹εｐ）
（５）

式中， σ１２，σ２２ 是单向层面内剪切和横向应力；ａ２ 为

剪切和横向的耦合系数；􀭹εｐ 为等效塑性应变；Ｒ（􀭹εｐ）
为硬化函数，Ｒ０ ＝ Ｒ（􀭹εｐ ＝ ０） 是初始屈服阈值；ｂ为基

体压缩补偿系数，体现了基体受压能力强于受拉能

力，计算公式为：

ｂ ＝
σ０

２ｔ，ｐ

（σ０
２ｔ，ｐ ＋ σ０

２ｃ，ｐ）
（６）

式中， σ０
２ｔ，ｐ和 σ０

２ｃ，ｐ 分别为横向拉伸、横向压缩初始

屈服应力。 公式（５） 中 Ｒ（􀭹εｐ） 计算公式为：
Ｒ（􀭹εｐ） ＝ Ｒ∞（１ － ηｅβ􀭹εｐ）（１ － ｅμ􀭹εｐ） （７）

式中， Ｒ∞ ，β，η 和 μ 为拟合系数，由经历 Ｎ 次加载后

的剪切应力应变曲线拟合。
２） 失效判据

本文采用 ＰＵＣＫ 准则［１９］ 作为基体断裂失效判

据，采用 Ｈａｓｈｉｎ 准则作为纤维失效判据，表达式

如下：
纤维拉伸 （σ１１ ＞ ０） ：

σ１１

ＸＴ（Ｎ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１２

Ｓ１２（Ｎ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
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Ｓ１３（Ｎ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １ （８）

纤维压缩 （σ１１ ＜ ０） ：
σ１１

ＸＣ（Ｎ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １ （９）

基体断裂面拉伸 （σｎ ＞ ０） ：
σｎ

ＹＴ（Ｎ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τＬ

ＳＬ（Ｎ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τＴ

ＳＴ（Ｎ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １（１０）

基体断裂面压缩 （σｎ ＜ ０） ：
τＬ

ＳＴ（Ｎ） － μＴσｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τＴ

ＳＬ（Ｎ） － μＬσｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １

（１１）
式中， σｎ，τＬ，τＴ 分别是沿断裂面法向、横向以及纵

向的牵引力；ＸＴ，ＸＣ，Ｓ１２，Ｓ１３ 分别是 Ｎ 次加载后纤维

拉伸、纤维压缩、基体面内剪切和基体面外剪切剩余

强度；ＹＴ，ＳＬ，ＳＴ 分别是基体断裂面法向拉伸强度、纵
向剪切强度和横向剪切强度；μＴ 和 μＬ 是断裂面沿横

向和纵向摩擦因数。
３） 失效后的损伤演化

５７
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材料失效后的残余刚度取决于自身材料性能和

所处的载荷环境。 本文采用非线性退化模型建立纤

维纵向损伤变量计算公式：

ｄｓ
１
＝

０　 　 　 　 　 　 ε１１ ＜ εｉ
１１

ｄｍａｘ
１

ε１１ － εｉ
１１

εｕ
１１ － εｉ

１１

　 εｉ
１１ ＜ ε１１ ＜ εｕ

１１

１ － （１ － ｄｍａｘ
１ ）

εｕ
１１

ε１１ｎ＋１

　 ε１１ ＞ εｕ
１１

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１２）

式中， εｉ
１１ 为对应于失效准则的初始失效应变，εｕ

１１ 为

试验测得的纤维极限断裂应变，ｄｍａｘ
１ 是纤维最大损

伤变量。 基体损伤采用公式（１３） 中退化模型：

ｄｍ ＝ ｄｍａｘ
ｍ －

ε０

ε
［１ ＋ κ２（２κ － ３）］ （１３）

ｄｓ
２ ＝ ｄｓ

１２ ＝ ｄｍ （１４）

κ ＝
ε － ε０

εｕ
ｍ － ε０

（１５）

ｄｍａｘ
ｍ 为基体最大损伤变量。 为了减少计算结果对网

格的依赖，建立极限失效应变与单元特征长度相关

性函数［２０⁃２１］ 如公式（１６）所示：

εｕ
ｆｔ ＝

２Ｇ ｆｔ

ＸＴＬｆ
， εｕ

ｆｃ ＝
２Ｇ ｆｃ

ＸＣＬｆ
， εｕ

ｍ ＝
２Ｇｍ

σｕ
ｍＬｍ

（１６）

式中， εｕ
ｆｔ，εｕ

ｆｃ 分别是纤维方向拉伸和压缩极限断裂

应变；εｕ
ｍ 为基体极限失效应变；Ｌｆ 和 Ｌｍ 分别是单元

沿纤维方向和横向的特征长度；Ｇ ｆｔ 和 Ｇ ｆｃ 分别为纤

维拉伸和纤维压缩的能量释放率；Ｇｍ 是基体断裂能

量释放率。
１．２　 多次加载后疲劳损伤变量 Ｄ 演化模型

若经历 Ｎ 次载荷循环后材料未发生宏观失效，
则其疲劳损伤变量 Ｄ（Ｎ） 可由单向板纵向、横向、面
内剪切疲劳试验结果和三参数疲劳模型［１］ 拟合为

公式（１７）：

Ｄ（Ｎ） ＝
Ｅ０ － Ｅ ｆ

Ｅ０
× ＤＥ（Ｎ） ＝

　 Ｅ０ － Ｅ ｆ

Ｅ０
１ －

１ － Ｎ
Ｎｆ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１ ／ ａＥ

１ ＋ ｑＥ
Ｎ
Ｎｆ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｂＥ

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

（１７）

式中， Ｅ０ 为初始刚度；Ｅ ｆ 为试验破坏刚度；ａＥ， ｂＲ，
ｂＥ 为试验拟合的材料常数。 材料损伤同时还将造

成强度的衰减，与强度衰减对应的损伤变量表示为

公式（１８）。 剩余刚度和剩余强度的耦合关系如公

式（１９） ［１４］ 所示。

ＤＲ（Ｎ） ＝
Ｒ０ － Ｒ（Ｎ）
Ｒ０ － σ

＝ １ －
１ － Ｎ

Ｎｆ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１ ／ ａＲ

１ ＋ ｑＲ
Ｎ
Ｎｆ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｂＲ
（１８）

ＤＲ（Ｎ） ＝ （ＤＥ（Ｎ））ｍ（Ｎ ／ Ｎｆ） （１９）
　 　 损伤累积过程中若第 （Ｎ ＋ １） 次加载某单元材

料发生失效，则后续加载中损伤变量 ｄ（Ｎ） 设置为最

大值 ０．９５。

２　 金属疲劳渐进损伤模型

金属疲劳渐进损伤模型基于 Ｌｅｍａｉｔｒｅ 疲劳损伤

模型建立，并对高周疲劳损伤门槛值和低周疲劳能

量释放率计算公式进行了改进。
２．１　 金属疲劳损伤演化模型

金属材料失效前的损伤演化采用公式（２０）所

示的 Ｌｅｍａｉｔｒｅ 损伤演化方程［１５］：

Ｄ̇ ＝
Ｙ
Ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｓ

ｐ̇， ｐ ≥ ｐＤ

０， ｐ ＜ ｐＤ

ì

î

í
ïï

ïï
（２０）

式中， ｐ 为累积等效塑性应变；Ｓ 为材料的损伤能量

强度，由单轴疲劳试验拟合得到；ｓ 为描述损伤累积

非线性的常数，本文中取为 １；ｐＤ 为疲劳损伤的塑性

应变门槛值［１６］ ，计算公式为：

ｐＤ ＝ εｐＤ

σｕ － σｆ

ｎ Δσ
２

－ σｆ

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

ｍ

（２１）

式中， εｐＤ 为拉伸时名义极限应力对应的塑性应变；
σｕ 为拉伸名义极限应力；σｆ 在高周疲劳中取为疲劳

极限，低周疲劳中取为初始屈服应力；Δσ 为应力变

程，在高周疲劳中取为微域中的应力变程；ｎ 为经验

系数，低周疲劳取 １，高周疲劳为 １．０５；ｍ为恒定的材

料常数。
公式（２０） 中 Ｙ 为应变能释放率，高周疲劳时的

计算公式为公式（２２），低周疲劳时的计算公式为公

式（２３） ［２２］：

Ｙμ ＝ １ ＋ ν
２Ｅ

〈σμ〉 ＋
ｉｊ 〈σμ〉 ＋

ｉｊ

（１ － Ｄ） ２
＋ ｈ

〈σμ〉 －
ｉｊ 〈σμ〉 －

ｉｊ

（１ － ｈＤ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
－

　 ν
２Ｅ

〈σμ
ｋｋ〉 ２

（１ － Ｄ）
＋ ｈ

〈 － σμ
ｋｋ〉 ２

（１ － ｈＤ）
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （２２）

Ｙ ＝
３（１ － ２ν）〈σＨ〉 ２

２Ｅ（１ － Ｄ） ２
＋ ｈ

３（１ － ２ν）〈 － σＨ〉 ２

２Ｅ（１ － ｈＤ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋
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ＳｉｊＳｉｊ（１ ＋ ν）
２Ｅ（１ － Ｄ） ２ （２３）

式中，变量的上标 μ 表示是微域中的相关变量；ν 为

泊松比；Ｅ 为弹性模量；〈σｉｊ〉
＋ 和〈σｉｊ〉

－ 分别是应力

张量中的拉和压分张量；Ｄ 是损伤变量；ｈ 用于描述

微裂纹闭合效应的系数。 ＧＨ 为静水应力的值；Ｓｉｊ 为

剪应力分量；标量算子〈〉 定义为：

〈ｘ〉 ＝
ｘ　 ｘ ＞ ０
０　 ｘ ≤ ０{ （２４）

　 　 将公式（２０）在一个加载循环内进行积分得到

单次加载损伤变量增量：
ｄＤ
ｄＮ

＝ ∫
ｃｙｃｌｅ

Ｙ
Ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｓ

ｄｐ （２５）

２．２　 疲劳损伤的叠加与疲劳失效

多次循环加载时金属损伤累积遵循线性叠加原

理。 假设 ΔＮ 次循环加载为 １ 个载荷步且单次加载

的损伤变量增量相同，则 １ 个载荷步的损伤变量增

量为ΔＮ × （ΔＤ） ｉｎｉｔｉａｌ，其中（ΔＤ） ｉｎｔｉａｌ 是该载荷步中第

１ 个载荷循环的损伤变量增量。
实际结构的承载不是单纯的高周疲劳或是低周

疲劳，图 １ 描述了随应变幅值增加高周疲劳和低周

疲劳损伤变量的改变趋势。

图 １　 金属高周和低周疲劳变量演化示意图

图 １ 中 Ａ 点左侧为理想的高周疲劳区，Ｂ 点右

侧为理想的低周疲劳区，ＡＢ 之间是高周和低周疲

劳的过渡区。 当过渡区出现很小的塑性应变时，为
了避免在 Ａ 点处由高周疲劳模型切换为低周疲劳

模型而出现的损伤变量随着应变幅增加而减小的现

象，本文定义低周疲劳与高周疲劳损伤变量之和为

总损伤变量 Ｄｔｏｔａｌ，在实际计算中同时使用 ２ 种模型

计算损伤变量并线性叠加，从而保证损伤变量随应

变幅值增大而单调增加。 当材料满足失效判据，即

Ｄｔｏｔａｌ ≥ Ｄｃ 时材料失效，此时认为材料丧失承载

能力。

３　 混合结构单钉连接疲劳分析

采用 Ｔ３００ ／ ＱＹ８９１１ 层合板与 ＬＹ１２ＣＺ 铝合金

单钉连接结构的疲劳试验结果验证金属和复合材料

疲劳损伤模型以及数值分析方法的有效性。
３．１　 单钉连接结构疲劳试验

单钉双搭接试验件如图 ２ 所示。 试验件包括上

下搭接的金属板和中间的层合板。 编号为 Ｄ２、Ｄ３
和 Ｄ４ 的试验件中单块金属板厚度 ｔｍ 分别为 ２ ｍｍ、
３ ｍｍ 和 ４ ｍｍ；层合板厚度 ｔｃ 为 ２ ｍｍ，宽度 ｗ 为 ３６
ｍｍ，铺层为 ［ － ４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ９０ ／ － ４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ０ ／ ０ ／ ４５ ／ ０ ／
－４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ －４５］；钛合金螺栓直径 ６ ｍｍ，边距为

１８ ｍｍ，端距 ｅ 为 １８ ｍｍ。

图 ２　 单钉双搭接试验件示意图

３ 类试验件各取 ３ 件做静力破坏试验，５ 件做疲

劳破坏试验。 静力试验中失效模式均为层合板挤压

后剪切破坏，挤压破坏载荷均值为 １０．７７ ｋＮ。 疲劳

试验载荷水平为 ０．７５，应力比 ０．１，加载频率为 ８。
试验寿命如表 １ 所示：

表 １　 试验件疲劳寿命试验结果

编号 疲劳寿命 Ｎ ／次

Ｄ２ ２３４ ５６１ １００ ２４６ ４５１ ２０３ ３２１ ５０４ ９５ ４２７

Ｄ３ １４５ １５６ ３４７ ５１７ ４７８ ４２０ ６５４ ４７２ ３７５ ４２６

Ｄ４ ６３ ５４２ ７２４ ５４１ ４０２ ４１０ ３８９ ７５２ ５７５ １０９

Ｄ２ 和 Ｄ３ 试验件最终疲劳破坏模式为金属板

在孔边拉断破坏，如图 ３ａ）所示。 金属板和层合板

的失效顺序在静载下和疲劳载荷下发生了变化，说
明金属材料静强度高而抗疲劳性能弱，因而金属件

是混合结构疲劳的主控因素。
Ｄ４ 试验件金属板总厚度与层合板厚度比值为

４ ∶ １，试验所得失效模式为层合板挤压破坏，如图 ４

７７
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图 ３　 Ｄ２ 试验件失效模式与分析模型

所示。 与静载破坏模式相比，层合板未出现挤压后

剪切的破坏现象且挤压失效区域也大于静载破坏时

的挤压失效区域，说明挤压破坏是连接结构中层合

板疲劳损伤的主要失效模式。

图 ４　 Ｄ４ 试验件失效模式

３．２　 单钉连接结构疲劳失效数值分析

由于结构具有对称性， 取试验件的一半在

ＡＢＡＱＵＳ 软件中建立有限元模型如图 ３ｂ）所示。 金

属板和层合板均采用 Ｃ３Ｄ８Ｒ 单元建模，由于试验件

螺栓预紧力小，因此忽略板件间的摩擦。 采用

ＵＭＡＴ 子程序同时进行金属和复合材料的损伤变量

累积和刚度退化。 Ｔ３００ ／ ＱＹ８９１１ 单层材料面内弹

塑性模型参数依据参考文献［１６］的曲线方程以及

当前载荷步中材料的剩余强度与剩余刚度进行拟

合，如表 ２ 所示，疲劳损伤模型参数参见文献［４］。
ＬＹ１２ＣＺ 铝合金损伤模型参数见表 ３。

表 ２　 Ｔ３００ ／ ＱＹ８９１１ 面内弹塑性模型参数

Ｒ０ Ｒ∞ η β μ ａ ｂ
３８．５０ ６７．５５ ０．８１ －８７．８９ －１７８ ６ ０．３３ ０．３０

表 ３　 ＬＹ１２ＣＺ 铝合金疲劳损伤模型参数

疲劳类型 Ｓ ／ ＭＰａ ｓ εｐＤ ｍ Ｄｃ

低周 １．７６９ ９．０７５ ０．１６０ ６．１７２ ０．２７１
高周 １０９．７８５ ０．９１０ ０．１６０ １．６７６ ０．２７１

　 　 金属板和层合板的疲劳损伤扩展仿真结果如图

３ａ）和图 ４ 所示，数值预测的损伤区域和试验结果吻

合，证明了本文所建立的分析方法对于损伤扩展仿

真的正确性。
计算连接结构疲劳寿命还需要结构破坏判据。

因为试验中层合板疲劳失效模式为挤压破坏且层合

板中 ０°层为主承压层，若挤压损伤扩展出螺栓头与

螺母的侧压范围，则 ０°层发生细观曲屈而导致承压

能力快速丧失，因此若层合板 ０°层纤维损伤扩展到

２．５ 倍螺栓孔直径处则认为层合板破坏。 因为试验

中金属板发生拉断破坏，数值模拟时可依据金属失

效单元的总面积计算等效的疲劳裂纹长度，采用

Ｗａｌｋｅｒ 公式求出当前裂纹长度对应的裂纹扩展速

率并计算裂纹发生失稳扩展或扩展至板边缘的剩余

疲劳寿命，若剩余疲劳寿命小于已经历寿命的 １０％
则认为金属件破坏。 依据所定义的结构破坏判据对

试验件疲劳寿命进行数值计算，结果如表 ４ 所示。
表 ４　 试验件计算疲劳寿命与试验寿命对比

编号
试验值结果

ｌｇＮ 􀭺Ｎ ｃ１ ｃ２

数值结果

ｌｇＮ 误差 ／ ％

Ｄ２ ５．３０ ２４０ ５８８ ４．９８ ５．５８ ５．５７ ５．０４

Ｄ３ ５．５５ ４００ １９８ ５．３４ ５．７６ ５．７５ ３．５

Ｄ４ ５．５２ ４３１ ０７１ ５．２９ ５．８２ ５．７６ ４．２

表 ４ 中 ｃ１，ｃ２ 为按正态分布拟合的试验件对数

寿命 ９０％置信区间的上、下限。 疲劳寿命数值预测

值与试验结果吻合较好，说明了本文方法对于混合

结构单钉连接疲劳寿命预测的有效性。

４　 混合结构多钉连接疲劳分析

单钉连接结构中，因钉载和旁路载荷恒定，金属

和层合板损伤无相互影响。 而多钉连接结构中，疲
劳损伤改变了局部连接刚度，导致了钉载和旁路载

荷重新分配，因此由钉载控制的层合板挤压破坏和

由旁路载荷控制的层合板拉断破坏以及层合板疲劳

寿命将受到金属疲劳的影响。 本文以一列三钉连接

结构为对象，采用数值方法研究金属件疲劳对层合

板损伤的影响。
４．１　 算例设计

算例模型来源于参考文献［４］的一列三钉双搭

接沉头螺栓连接结构疲劳试验，依据结构对称性建

８７
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立有限元模型如图 ５ 所示：

图 ５　 金属和复合材料一列三钉连接结构

模型由上、中、下搭接板以及高锁沉头螺栓组

成。 中间搭接板为 Ｔ３００ ／ ＱＹ８９１１ 复合材料层合板，
两侧搭接板为 ＬＹ１２ＣＺ 铝板，螺栓材料为钛合金，埋
头窝在铝板上。 试验件中为了防止金属提前疲劳破

坏，在两侧金属搭接板 ２＃和 ３＃的孔处各胶贴了一个

带孔的铝片进行加强。
数值计算中分别采用 ２ 类损伤模型。 第一类不

考虑金属板的疲劳损伤而仅引入弹塑性本构，层合

板采用 Ｔ３００ ／ ＱＹ８９１１ 的渐进疲劳损伤模型；第二类

同时引入复合材料和 ＬＹ１２ＣＺ 铝合金疲劳损伤模

型，即混合疲劳模型。 ＬＹ１２ＣＺ 铝合金的疲劳损伤

模型待定系数的拟合结果见表 ３。 数值模拟中试验

件疲劳载荷水平分别 ０．９３，０．９０，０．８５ 和 ０．８０，应力

比为 ０．１。
４．２　 疲劳寿命计算结果

试验件疲劳寿命的试验结果和数值计算结果列

于图 ６。 图中“◁”数据点表示失效模式为层合板破

坏的试验件寿命，“○”数据点表示失效模式为金属

板破坏的试验件寿命，“□”数据点为仅采用复合材

料疲劳模型的计算结果，“☆” 数据点为采用混合疲

劳模型的计算结果。

图 ６　 多钉连接结构计算寿命与试验寿命

在 ０．９３ 和 ０．９０ 载荷比下，３ 件试样的试验破坏

模式为层合板拉断破坏，２ 件试样为金属板破坏。
在数值计算中，仅引入复合材料疲劳损伤模型的疲

劳寿命预测结果更接近于 ３ 件发生层合板破坏的试

验件疲劳寿命；而采用混合疲劳模型的计算结果接

近于 ２ 件金属板破坏的试验件疲劳寿命。 从疲劳损

伤扩展的数值结果可以看出，当层合板到达疲劳寿

命时，金属板 ３＃孔边已经沿板厚度方向形成了沿厚

度方向的贯穿裂纹（见图 ７），这说明了该载荷水平

下试验件中层合板和金属板具有同时破坏的趋势。

图 ７　 ０．９ 载荷水平复材与金属的损伤

在 ０．８５ 和 ０．８０ 载荷比下试验件均为金属破坏，
采用混合模型的疲劳寿命计算结果与试验结果吻

合，仅采用复合材料损伤模型所得计算结果则大于

混合模型计算结果，说明在此载荷水平下试验件将

以金属板破坏为最终失效模式。
４．３　 金属对复材疲劳损伤的影响

图 ６ 中，当载荷水平为 ０．９３ 和 ０．９０ 时，２ 种模

型都预测了层合板拉断破坏为最终失效模式，但混

合模型的疲劳寿命计算结果大于只采用复合材料疲

劳模型的计算结果。 这表明多钉连接结构中金属板

和层合板的损伤存在相互影响。 图 ８ 中对比了 ２ 种

模型关于层合板损伤的数值预测结果。

图 ８　 ２ 种金属本构损伤下的复材疲劳损伤

在图 ８ 中 １＃钉处，混合模型所得横截面纤维损

伤区域小于不考虑金属疲劳损伤的情况，说明金属

疲劳有利于减小 １＃钉的旁路载荷，而混合模型所得

疲劳寿命也大于不考虑金属疲劳损伤的情况，说明

９７
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金属疲劳有利于增加以拉断为破坏模式的层合板疲

劳寿命。 图 ８ 中 ３＃钉处，混合模型所得孔边挤压损

伤区域大于不考虑金属疲劳损伤的情况，说明金属

疲劳增大了 ３＃钉的孔边挤压载荷，从而增加了孔边

局部挤压破坏的趋势。
层合板孔边挤压载荷和旁路载荷取决于钉载迁

移。 提取循环加载过程中 ２ 种模型关于钉载的计算

结果如图 ９ 和图 １０ 所示。

图 ９　 金属弹塑性模型时的钉载迁移

图 ９ 为不考虑金属疲劳的钉载计算结果，其钉

载迁移由层合板损伤控制。 随着载荷循环数增加，１
＃钉层合板最先发生损伤，１＃钉载向 ２＃钉迁移，当 ２＃
钉层合板孔边损伤后继续向 ３＃钉迁移，３＃钉层合板

孔边损伤后，钉载又回迁至 ２＃钉，最终导致 ２＃钉的

钉载最大。

图 １０　 金属疲劳模型时的钉载迁移

图 １０ 中同时考虑了金属疲劳和层合板疲劳。
由于 ３＃孔金属板旁路载荷最大，因此在循环数较少

时，３＃孔边金属材料疲劳硬化，其局部连接刚度快速

增加，因而 ３＃钉的载荷在加载初期达到最大。 随着

载荷循环数增加，在金属板 １＃孔和 ２＃孔相继出现疲

劳损伤，其局部连接刚度增加使得 ３＃钉的钉载回迁

至 １＃和 ２＃钉。 在三钉载荷相对均匀化后，金属板 ３
＃孔处疲劳硬化的单元数增加，钉载将再次向 ３＃钉
迁移，最终 ３＃钉的钉载最大。

对比图 ９ 和图 １０ 中 １＃钉的钉载比例，在循环

加载的中期阶段混合模型计算的 １＃钉载比例大于

不考虑金属疲劳的结果，此时层合板中相应的 １＃钉
旁路载荷较小，所以混合模型计算所得 １＃钉处层合

板纤维拉伸损伤区域小于不考虑金属疲劳的情况，
这表明金属疲劳有利于降低 １＃钉处层合板拉断破

坏的趋势。 而在循环加载的中后期，混合模型关于

３＃钉的钉载计算结果大于不考虑金属疲劳的情况，
因此图 ８ 中层合板 ３＃孔壁的挤压破坏区也大于不

考虑金属疲劳损伤的情况。
综上所述，混合结构中层合板的疲劳损伤降低

局部连接刚度，而金属板的疲劳损伤则增加局部连

接刚度。 由于金属材料的抗疲劳性能弱，因此金属

板孔边疲劳损伤使得局部材料硬化，引发钉载向金

属硬化区域迁移，钉载迁移减少了层合板的拉断载

荷，有利于提高层合板拉断破坏疲劳寿命，但同时增

加了钉载峰值，扩大了层合板钉孔挤压损伤区域。

５　 结　 论

１） 复合材料抗疲劳性能优于金属材料，静载和

疲劳载荷作用下混合结构中层合板与金属板的失效

顺序和失效模式会发生变化。
２） 混合结构多钉连接中层合板损伤降低局部

连接刚度而金属板疲劳损伤增加局部连接刚度。 连

接刚度变化引发钉载迁移从而影响层合板疲劳损伤

规律，因此在混合结构多钉连接疲劳分析中不能将

金属和层合板独立计算，必须考虑二者疲劳损伤的

耦合才能保证分析结果的正确性。
３） 在 ＣＣＦ３００ ／ ＱＹ８９１１ 层合板和 ＬＹ１２ＣＺ 铝合

金组成一列三钉螺栓连接混合结构中金属硬化引起

的钉载迁移增加了层合板局部挤压载荷和挤压损伤

区域，同时降低了层合板的拉断横截面的旁路载荷。
载荷比为 ０．９３ 和 ０．９０ 时层合板发生拉断的对数寿

命分别增加了 １．４％和 ５．５％，因此金属疲劳有利于

提高以拉断破坏为失效模式的层合板疲劳寿命。

０８



第 １ 期 侯赤，等：混合结构中金属疲劳对层合板损伤的影响

参考文献：

［１］　 Ｃｈｏｕ Ｐ Ｃ， Ｃｒｏｍａｎ Ｒ． Ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｓｕｄｄｅｎ⁃Ｄｅａｔｈ Ｍｏｄｅｌｓ ｏｆ Ｆａｔｉｇｕｅ ｏｆ Ｇｒａｐｈｉｔｅ ／ Ｅｐｏｘｙ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｃ］∥Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｍａｔｅｒｉ⁃
ａｌｓ： Ｔｅｓｔｉｎｇ ａｎｄ Ｄｅｓｉｇｎ， ＡＳＴＭ ＳＴＰ， Ｎｅｗｏｒｌｅａｎｓ， １９７９： ４３１⁃４５４

［２］　 Ｈａｌｐｉｎ Ｊ Ｃ， Ｊｅｒｉｎａ Ｔ Ａ， Ｊｏｈｎｓｏｎ Ｔ Ａ． Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｐｕｒｐｏｓｅ ｏｆ Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ
Ｔｅｓｔ Ｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒ Ｈｉｇｈ Ｍｏｄｕｌｕｓ Ｆｉｂｅｒｓ ａｎｄ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ， Ｓａｎ Ａｎｔｏｎｉｏ， １９７３： ５⁃６４

［３］　 Ｙａｎｇ Ｊ Ｎ， Ｊｏｎｅｓ Ｄ Ｌ， Ｙａｎｇ Ｓ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ Ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ｇｒａｐｈｉｔｅ ／ Ｅｐｏｘｙ Ｌａｍｉｎａｔｅｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ｍａｔｅｒｉａｌｓ， １９９０，２４：７５３⁃７６９

［４］　 穆鹏刚． 复合材料典型结构疲劳寿命预测方法研究［Ｄ］． 西安：西北工业大学， ２０１２
Ｍｕ Ｐｅｎｇｇａｎｇ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ｆａｔｉｇｕｅ Ｌｉｆｅ Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｔｙｐｉｃａｌ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｄ］． Ｘｉ′ａｎ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉ⁃
ｖｅｒｓｉｔｙ，２０１２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 廉伟， 姚卫星． 复合材料层压板剩余强度－剩余刚度关联模型［Ｊ］． 复合材料学报， ２００８， ２５（５）： １０３⁃１０７
Ｌｉａｎ Ｗｅｉ， Ｙａｏ Ｗｅｉｘｉｎｇ． Ｒｅｓｉｄｕａｌ Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ⁃Ｒｅｓｉｄｕａｌ Ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｃｏｕｐｌｅｄ Ｍｏｄｅｌ ｏｆ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｌａｍｉｎａｔｅｓ［ Ｊ］． Ａｃｔａ Ｍａｔｅｒｉａｅ Ｃｏｍ⁃
ｐｏｓｉｔａｅ Ｓｉｎｉｃａ， ２００８， ２５（５）：１５１⁃１５６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 Ｍａｔｚｅｎｍｉｌｌｅｒ Ａ， Ｌｕｂｌｉｎｅｒ Ｊ， Ｔａｙｌｏｒ Ｒ Ｌ． Ａ Ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ａｎｉｓｏｔｒｏｐｉｃ Ｄａｍａｇｅ ｉｎ Ｆｉｂｅｒ⁃Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［ Ｊ］． Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ ｏｆ
Ｍｔｅｒｉａｌ， １９９５， ２０（２）：１２５⁃１５２

［７］　 Ｍａｉｍｉ Ｐ， Ｃａｍａｎｈｏ Ｐ Ｐ， Ｍａｙｕｇｏ Ｊ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｃｏｎｔｉｎｕｕｍ Ｄａｍａｇｅ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｌａｍｉｎａｔｅｓ： ＰａｒｔⅠ⁃Ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ Ｍｏｄｅｌ
［Ｊ］． Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ ｏｆ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ， ２００７， ３９（１０）： ８９６⁃９０８

［８］　 Ｄｏｎａｄｏｎ Ｍ Ｖ， Ｉａｎｎｕｃｃｉ Ｌ， Ｆａｌｚｏｎ Ｂ Ｇ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅ Ｆａｉｌｕｒｅ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｌａｍｉｎａｔｅｓ Ｓｕｂｊｅｃｔｅｄ ｔｏ Ｌｏｗ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ
Ｉｍｐａｃｔ Ｄａｍａｇｅ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ ＆ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２００８， ８６： １２３２⁃１２５２

［９］　 Ｌａｄｅｖｅｚｅ Ｐ， Ｌｅｄａｎｔｅｃ Ｅ． Ｄａｍａｇｅ Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ Ｅｌｅｍｅｎｔａｒｙ Ｐｌｙ ｆｏｒ Ｌａｍｉｎａｔｅｄ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈ⁃
ｎｏｌｏｇｙ， １９９２， ４３： ２５７⁃２６７

［１０］ Ｏ′Ｈｉｇｇｉｎｓ Ｒ Ｍ． Ａｎ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｆ Ｄａｍａｇｅ Ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｇｒｏｗｔｈ ｉｎ Ｈｉｇｈ Ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｇｌａｓｓ ａｎｄ Ｃａｒｂｏｎ Ｆｉｂｒｅ⁃
Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｄ］． Ｌｉｍｅｒｉｃｋ， Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｌｉｍｅｒｉｃｋ， ２００７

［１１］ Ｐａｙａｎ Ｊ， Ｈｏｃｈａｒｄ Ｃ． Ｄａｍａｇｅ Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ ｏｆ Ｌａｍｉｎａｔｅｄ Ｃａｒｂｏｎ ／ Ｅｐｏｘｙ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ ｕｎｄｅｒ Ｓｔａｔｉｃ ａｎｄ Ｆａｔｉｇｕｅ Ｌｏａｄｉｎｇｓ［Ｊ］． Ｉｎｔｅｒｎａ⁃
ｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆａｔｉｇｕｅ， ２００２， ２４： ２９９⁃３０６

［１２］ Ｌｅｍａｉｔｒｅ Ｊ， Ｄｅｓｍｏｒａｔ Ｒ． Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｄａｍａｇｅ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ［Ｍ］． Ｂｅｒｌｉｎ， Ｓｐｒｉｎｇｅｒ， ２００５
［１３］ 关迪，孙秦，杨锋平． 一个修正的金属材料低周疲劳损伤模型［Ｊ］． 固体力学学报，２０１３，３４（６）：５７１⁃５７８

Ｇｕａｎ Ｄｉ， Ｓｕｎ Ｑｉｎ， Ｙａｎｇ Ｆｅｎｇｐｉｎｇ． Ａ Ｍｏｄｉｆｉｅｄ Ｌｏｗ Ｃｙｃｌｅ Ｆａｔｉｇｕｅ Ｄａｍａｇｅ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ｍｅｔａｌｓ［Ｊ］． Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｏｌｉｄ Ｍｅ⁃
ｃｈａｎｉｃｓ，２０１３，３４（６）：５７１⁃５７８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］ 杨锋平，孙秦，罗金恒，等． 一个高周疲劳损伤演化修正模型［Ｊ］． 力学学报，２０１２，４４（１）：１４０⁃１４７
Ｙａｎｇ Ｆｅｎｇｐｉｎｇ， Ｓｕｎ Ｑｉｎ， Ｌｕｏ Ｊｉｎｈｅｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ Ｄａｍａｇｅ Ｌａｗ ｆｏｒ Ｈｉｇｈ Ｃｙｃｌｅ Ｆａｔｉｇｕｅ［Ｊ］． Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｈｅｏｒｅｔｉ⁃
ｃａｌ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１２，４４（１）：１４０⁃１４７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］ Ｈａｈｎ Ｈ Ｔ， Ｔｓａｉ Ｓ Ｗ． Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｅｌａｓｔｉｃ Ｂｅｈａｖｉｏｒ ｏｆ Ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｌａｍｉｎａｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ， １９７３
（７）： １０２⁃１１８

［１６］ ＭｃＣａｒｔｈｙ Ｃ Ｔ， Ｏ′Ｈｉｇｇｉｎｓ Ｒ Ｍ， Ｆｒｉｚｚｅｌｌ Ｒ Ｍ． Ａ Ｃｕｂｉｃ Ｓｐｌｉｎｅ Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ Ｎｏｎ⁃Ｌｉｎｅａｒ Ｓｈｅａｒ Ｂｅｈａｖｉｏｕｒ ｉｎ Ｔｈｒｅｅ⁃Ｄｉｍｅｎ⁃
ｓｉｏｎａｌ Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅ Ｄａｍａｇｅ Ｍｏｄｅｌｓ ｆｏｒ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｌａｍｉｎａｔｅｓ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２０１０， ９２： １７３⁃１８１

［１７］ Ｚｈｏｕ Ｙ Ｈ， Ｙａｚｄａｎｉ⁃Ｎｅｚｈａｄａ Ｈ， ＭｃＣａｒｔｈｙ Ｍ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｓｔｕｄｙ ｏｆ Ｉｎｔｒａ⁃Ｌａｍｉｎａｒ Ｄａｍａｇｅ ｉｎ Ｄｏｕｂｌｅ⁃Ｌａｐ， Ｍｕｌｔｉ⁃Ｂｏｌｔ， Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
Ｊｏｉｎｔｓ ｗｉｔｈ Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｃｌｅａｒａｎｃｅ Ｕｓｉｎｇ Ｃｏｎｔｉｎｕｕｍ Ｄａｍａｇｅ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２０１４， １１６： ４４１⁃４５２

［１８］ Ｚｈｏｕ Ｙ Ｈ， Ｈａｍｅｄ Ｙ Ｎ， Ｃｈｉ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｔｈｒｅｅ Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ Ｉｍｐｌｉｃｉｔ Ｆｉｎｉｔｅ Ｅｌｅｍｅｎｔ Ｄａｍａｇｅ Ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｉｔｓ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ Ｓｉｎｇｌｅ⁃
Ｌａｏ Ｍｕｌｔｉ⁃Ｂｏｌｔ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｊｏｉｎｔｓ ｗｉｔｈ Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｃｌｅａｒａｎｃｅ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２０１５， １３１： １０６０⁃１０７２

［１９］ Ｐｕｃｋ Ａ， Ｓｃｈｕｒｍａｎｎ Ｈ． Ｆａｉｌｕｒｅ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ＦＲＰ Ｌａｍｉｎａｔｅｓ ｂｙ Ｍｅａｎｓ ｏｆ Ｐｈｙｓｉｃａｌｌｙ Ｂａｓｅｄ Ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｌｏｇｉｃａｌ Ｍｏｄｅｌｓ［ Ｊ］． Ｃｏｍ⁃
ｐｏｓｉｔｅｓ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， １９９８， ５８： １０４５⁃１０６７

［２０］ Ｐｉｎｈｏ Ｓ Ｔ． Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ Ｆａｉｌｕｒｅ ｏｆ Ｌａｍｉｎａｔｅｄ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ Ｕｓｉｎｇ Ｐｈｙｓｉｃａｌｌｙ⁃Ｂａｓｅｄ Ｆａｉｌｕｒｅ Ｍｏｄｅｌｓ［Ｄ］． Ｌｏｎｄｏｎ， Ｉｍｐｅｒｉａｌ Ｃｏｌｌｅｇｅ
Ｌｏｎｄｏｎ， ２００５

［２１］ Ｅｇａｎ Ｂ， ＭｃＣａｒｔｈｙ Ｍ Ａ， Ｆｒｉｚｚｅｌｌ Ｒ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ Ｂｅａｒｉｎｇ Ｆａｉｌｕｒｅ ｉｎ Ｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｊｏｉｎｔｓ ｕｎｄｅｒ Ｑｕａｓｉ⁃Ｓｔａｔｉｃ

１８



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３６ 卷

Ｌｏａｄｉｎｇ Ｕｓｉｎｇ ３Ｄ Ｅｘｐｌｉｃｉｔ Ｆｉｎｉｔｅ Ｅｌｅｍｅｎｔ Ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２０１４， １０８： ９６３⁃９７７
［２２］ Ｂｅｎｊａｍｉｎ Ｒｉｃｈａｒｄ， Ｆｒｅｄｅｒｉｃ Ｒａｇｕｅｎｅａｕ， Ｃｈｒｉｓｔｉａｎ Ｃｒｅｍｏｎａ， ｅｔ ａｌ． Ｉｓｏｔｒｏｐｉｃ Ｃｏｎｔｉｎｕｕｍ Ｄａｍａｇｅ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ ｆｏｒ Ｃｏｎｃｒｅｔｅ ｕｎｄｅｒ

Ｃｙｃｌｉｃ Ｌｏａｄｉｎｇ： Ｓｔｉｆｔｎｅｓｓ Ｒｅｃｃｖｅｎｙ， Ｉｎｅｌａｓｔｉｃ Ｓｔｒａｎｓ ａｎｄ Ｆｒｉｃｔｉｏｎａｌ Ｓｌｉｄｉｎｇ［Ｊ］． Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｆｒａｃｔｕｒｅ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１０， ８（７７）：
１２０３⁃１２２３

Ｔｈｅ Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ Ｍｅｔａｌ ｏｎ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ Ｆａｔｉｇｕｅ Ｄａｍａｇｅ ｉｎ Ｍｉｘｅｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

Ｈｏｕ Ｃｈｉ１， Ｚｈｏｕ Ｙｉｎｈｕａ２， Ｑｕａｎ Ｈｏｎｇｗｅｉ１， Ｗａｎ Ｘｉａｏｐｅｎｇ１

１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２ ，Ｃｈｉｎａ；
２．Ｆｉｒｓｔ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ ＡＶＩＣ， Ｘｉ′ａｎ ７１００８９， Ｃｈｉｎａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ ｔｈｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｄａｍａｇｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｏｆ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａｔｅ ａｎｄ ｍｅｔａｌｌｉｃ ｐｌａｔｅ ｉｎ ｍｕｌｔｉ⁃
ｂｏｌｔ ｊｏｉｎｔ． Ａ ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｄａｍａｇｅ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａｔｅｓ ａｎｄ ａ ｍｏｄｉｆｉｅｄ Ｌｅｍａｉｔｒｅ ｄａｍａｇｅ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ
ｍｅｔａｌ ｍａｔｅｒｉａｌ ｗｅｒｅ ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ． Ａ ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｌｏｇｉｃａｌ ｅｌａｓｔｏｐｌａｓｔｉｃ ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｍｏｄｅｌ ｗａｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅｓｃｒｉｂｅ ｔｈｅ ｉｎ⁃
ｐｌａｎｅ ｓｈｅａｒ ｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ ｏｆ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａ． Ａ ｆｏｒｍｕｌａ ｆｏｒ ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｒｅｌｅａｓｅ ｒａｔｅ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏｗ ｃｙｃｌｅ ｆａ⁃
ｔｉｇｕｅ ｗａｓ ｄｅｒｉｖｅｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｐｈｅｒｉｃａｌ ｔｅｎｓｏｒ ａｎｄ ｓｈｅａｒ ｔｅｎｓｏｒ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｅｓｓ． Ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ ｍｏｄｅｌｓ ｗｅｒｅ
ｖａｌｉｄａｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ａ ｄｏｕｂｌｅ⁃ｌａｐ ｓｉｎｇｌｅ⁃ｂｏｌｔ ｍｅｔａｌ⁃ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｊｏｉｎｔ ａｎｄ ｗｅｒｅ ｅｍｐｌｏｙｅｄ ｔｏ
ｓｉｍｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｄａｍａｇｅ ｏｆ ａ ｄｏｕｂｌｅ⁃ｌａｐ， ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｌｔ ｍｅｔａｌ⁃ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｊｏｉｎｔ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔ ｉｎｄｉｃａｔｅｓ ｔｈａｔ ｆａｔｉｇｕｅ ｄａｍ⁃
ａｇｅ ｗｉｌｌ ｈａｒｄｅｎ ｔｈｅ ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｎｅａｒｂｙ ｔｈｅ ｂｏｌｔ ｒｅｇｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍｅｔａｌｌｉｃ ｐｌａｔｅ ｆｏｒ ａ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｌｔ ｊｏｉｎｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｗｈｅｎ ｓｕｆｆｅｒ⁃
ｉｎｇ ｔｏ ｃｙｃｌｉｃ ｌｏａｄｓ． Ｔｈｉｓ ｈａｒｄｅｎｉｎｇ ｂｅｈａｖｉｏｒ ｒｅｓｕｌｔｓ ｔｏ ａ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｏｆ ｂｏｌｔ ｌｏａｄｓ ｔｏｗａｒｄｓ ｔｈｅ ｈａｒｄｅｎ ｒｅｇｉｏｎ， ｗｈｉｃｈ ｉｎ⁃
ｔｅｎｓｉｆｉｅｓ ｂｅａｒｉｎｇ ｄａｍａｇｅ ａｎｄ ｒｅｄｕｃｅｓ ｔｅｎｓｉｌｅ ｓｔｒｅｓｓ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａｔｅ， ａｎｄ ｉｍｐｒｏｖｅｓ ｔｈｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ｃｏｍ⁃
ｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａｔｅｓ ｆａｉｌ ｉｎ ｔｅｎｓｉｌｅ ｍｏｄｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｊｏｉｎｔｓ； ｄａｍａｇｅ ａｎａｌｙｓｉｓ； ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｍｏｄｅｌｓ； ｅｎｅｒｇｙ ｒｅｌｅａｓｅ ｒａｔｅ； ｆａｔｉｇｕｅ ｄａｍａｇｅ

２８


