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摘　 要：复合材料由于其优异的力学性能在航空航天和地面交通运输领域得到了广泛应用，其疲劳损

伤分析与寿命预测一直是复合材料力学研究领域的重点和难点。 将最大应力准则和 Ｐｕｃｋ 准则扩展

为疲劳失效准则，结合材料性能逐渐退化模型、正则化疲劳寿命分析方法和疲劳损伤累积理论，建立

了复合材料层合板疲劳损伤分析模型。 采用该模型预测了复合材料层合板疲劳损伤演化和失效过

程，并进行 ５５％，６０％和 ６５％三级应力水平下的疲劳试验，模型预测的疲劳寿命及失效模式与试验结

果吻合。 疲劳加载下层合板疲劳损伤从两侧自由边向内侧发展， ９０°铺层两自由边首先出现基体损

伤，随后诱发 ４５°铺层的基体和纤维损伤，０°铺层纤维损伤最后出现，并迅速向中心扩展，直至损伤覆

盖整个横截面。
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　 　 与金属材料相比，复合材料有相对较好的抗疲

劳特性，在当前的飞机结构设计中，通常以静力覆盖

疲劳（即认为在满足静力设计要求情况下，疲劳性

能自然满足）为准则，但在交变载荷下，疲劳问题一

定程度上必然存在。 疲劳循环载荷作用下，复合材

料的宏观力学性能（诸如刚度和强度）将会发生退

化，细观组分纤维和基体的疲劳性能迥异，疲劳损伤

起始和演化规律又各不相同，互相诱发和耦合，导致

了复杂的疲劳损伤机理，严重影响复合材料的结构

完整性。 复合材料的脆性、损伤隐蔽性和突然失效

（ｓｕｄｄｅｎ ｄｅａｔｈ）等对复合材料结构安全构成严重威

胁。 目前飞机结构复合材料设计许用值较小，使用

较为保守，未能充分发挥其潜在的减重性能。 随着

复合材料开始应用于复杂的主承力结构，其疲劳和

耐久性问题会更加突出。
研究复合材料疲劳问题最直接的方法就是通过

疲劳试验获取特定试件在特定载荷下的疲劳寿命，
虽然该方法数据可靠，但复合材料具有良好的可设

计性，铺层和结构形式千变万化，分散性大，通过疲

劳试验确定疲劳寿命将耗费大量的人力和物力，且
试验周期长。

目前关于复合材料的疲劳损伤分析方法主要归

纳为 ３ 类：疲劳寿命模型、宏观唯象模型和渐进疲劳

损伤模型。 疲劳寿命模型主要是指对 Ｓ⁃Ｎ 曲线或

Ｇｏｏｄｍａｎ 疲劳寿命曲线进行插值，结合疲劳失效准

则，预测特定载荷下的疲劳寿命。 此类模型不考虑

疲劳损伤的微观机理、材料性能退化、损伤之间的耦

合和损伤的累积，但需要进行大量的基础试验来确

定不同结构形式、载荷水平和应力比下的 Ｓ⁃Ｎ 曲线。
Ｈａｓｈｉｎ 和 Ｒｏｔｅｍ［１］于 ２０ 世纪 ７０ 年代建立了区

分纤维与基体失效模式的复合材料疲劳失效准则。
Ｐｈｉｌｉｐｐｉｄｉｓ 和 Ｖａｓｓｉｌｏｐｏｕｌｏｓ［２］ 将 Ｔｓａｉ⁃Ｈｉｌｌ 静力失效

准则扩展为疲劳失效准则。 Ｅｌｌｙｉｎ 和 Ｅｌ⁃Ｋａｄｉ［３］利用

幂函数关系式建立了应变能密度和疲劳寿命之间的

关系。
宏观唯象模型是利用宏观力学性能在疲劳载荷
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下的退化现象来表征疲劳损伤，主要包含剩余强度

模型和剩余刚度模型。 Ｂｒｏｕｔｍａｎ 和 Ｓａｈｕ［４］ 提出线

性剩余强度模型，该模型认为复合材料的剩余强度

随疲劳循环次数的增加线性下降，Ｓｃｈａｆｆ 和 Ｄａｖｉｄ⁃
ｓｏｎ［５］ 对 线 性 退 化 模 型 进 行 改 进。 Ｙａｏ 和

Ｈｉｍｍｅｌ［６⁃７］基于新的强度退化和损伤累积理论，建
立了变幅疲劳载荷作用下的复合材料层合板疲劳寿

命预测方法。 Ｓｔｏｊｋｏｖｉｃ 等［８］提出等幅谱加载下的双

参数强度退化模型，该模型仅需要进行较少的疲劳

试验，可以明显减少试验数量。 Ｐｈｉｌｉｐｐｉｄｉｓ 和 Ｖａｓｓｉｌ⁃
ｏｐｏｕｌｏｓ［９］根据疲劳试验结果得出复合材料层合板

的模量 Ｅ （ ｎ） 与加载循环次数呈线性关系。 Ｌｉｕ
等［１０］提出了基于刚度退化的双参数复合材料疲劳

损伤模型，该模型能够阐述疲劳损伤演化的三阶段

特性。
渐进疲劳损伤分析模型主要涵盖疲劳加载过程

中应力分析、疲劳失效准则和材料性能退化模型三

部分。 Ｓｈｏｋｒｉｅｈ 和 Ｌｅｓｓａｒｄ［１１］ 提出了单向板正则化

材料性能退化模型，采用三维非线性 Ｈａｓｈｉｎ 疲劳失

效准则进行疲劳失效判定，可有效预测螺栓连接件

的疲劳损伤演化和寿命。 Ｎｏｌｌ 等［１２］ 考察了面内剪

切非线性应力应变关系对碳纤维增强树脂基复合材

料（ＣＦＲＰ）疲劳寿命的影响，采用断裂面失效准则

评估层内损伤，基于连续介质力学与刚度退化方法

处理纤维间裂纹和层间分层损伤。 王丹勇［１３］ 基于

复合材料单向板的材料性能退化，发展了剩余强度

模型和剩余刚度模型，并采用正则化疲劳寿命分析

方法，建立了复合材料螺栓接头疲劳载荷下三维渐

进疲劳损伤分析方法，研究了不同损伤模式之间的

耦合作用，疲劳数值结果与疲劳试验结果吻合较好。
Ｌｉａｎ 和 Ｙａｏ［１４］利用单向板纵向、横向和面内剪切方

向的疲劳特性，采用修正的 Ｈａｓｈｉｎ 准则预测疲劳过

程中的损伤起始，提出新的刚度退化方法，对 Ｅ⁃
ｇｌａｓｓ ／ ｅｐｏｘｙ 层合板的寿命进行预测。 Ｎａｄｅｒｉ 和 Ｍａ⁃
ｌｉｇｎｏ［１５］采用渐进疲劳损伤分析方法，考虑了材料性

能的概率特性，结合应力分析、疲劳失效分析和材料

性能退化方法，分析了 ＡＳ４ ／ ３５０１⁃６ 层合板的疲劳性

能。 周银华［１６］以复合材料弹塑性本构为基础，引入

正则化疲劳寿命模型和剩余刚度 ／强度模型，结合修

正的金属 Ｌｅｍａｉｔｒｅ 疲劳模型，研究了复合材料 ／金属

混合连接结构的疲劳损伤特性。 张文姣［１７］ 结合连

续损伤理论和 Ｌａｄｅｖèｚｅ 理论，建立了复合材料疲劳

损伤模型，研究平均应力、铺层和加载方式对单向板

疲劳性能的影响，并通过疲劳试验验证了模型准确

性。 刘建明等［１８］ 采用了基于断裂韧性的疲劳失效

准则，包含纤维、基体和分层 ３ 种失效模式，结合剩

余强度理论、非线性损伤累积理论和正则化疲劳寿

命模型，对螺栓连接结构进行疲劳寿命预测，并和王

丹勇的试验数据进行对比，寿命和失效模式吻合较

好。 Ｚｈａｏ 等［１９］ 提出了剩余应变模型，并与剩余刚

度模型、疲劳加载下材料性能逐渐退化方法相结合，
建立了复合材料双搭接三钉连接件疲劳性能的渐进

疲劳损伤模型，分析了试验件分别在三级应力水平

下的疲劳寿命，试验和数值计算结果吻合。 Ｚｈａｎｇ
等［２０］通过有限元和试验方法研究了 Ｔ８００ 大型复合

材料结构件的疲劳性能。
基于复合材料疲劳损伤和寿命预测的复杂性及

重要性，展开相关研究工作对于优化复合材料疲劳

性能，进一步扩大复合材料的应用范围具有重要意

义。 本文以复合材料层合板为研究对象，展开以下

研究：①将最大应力准则和基于物理失效机制的

Ｐｕｃｋ 准则扩展为疲劳失效准则；②建立能够表征复

合材料疲劳损伤演化并能有效预测疲劳寿命的分析

方法；③通过疲劳试验验证模型的准确性，结合试验

和数值方法探究层合板疲劳加载下疲劳损伤演化过

程和失效机理。

１　 层合板疲劳试验

层合板材料为环氧树脂基碳纤维增强复合材

料，试验件单层的名义厚度为 ０．１２５ ｍｍ，采用的疲

劳试验机为 ＭＴＳ⁃８１０，具体铺层为［ － ４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／
４５ ／ ０ ／ ０ ／ － ４５ ／ ０ ／ － ４５］ ｓ， 试验件尺寸为 １３５ ｍｍ ×
２５ ｍｍ×２．５ ｍｍ，加载方式为等幅正弦波加载，应力

比 Ｒ＝ －１。 考虑到层合板压缩强度小于拉伸强度，
故选取应力水平时根据压缩载荷来确定，静力试验

包含 ３ 件试验件，表 １ 给出了试验结果。 根据静压

缩强度，选取 ５５％，６０％和 ６５％三级应力水平进行疲

劳试验，疲劳加载频率为 ６ Ｈｚ，疲劳过程中试验件

表面温度均未发生明显升高现象。
表 １　 静强度试验结果

试验件编号 压缩强度 ／ ＭＰａ 平均强度 ／ ＭＰａ
Ｌ⁃Ｓ⁃１ ６３４．２３
Ｌ⁃Ｓ⁃２ ５９６．３１ ６１３．５９
Ｌ⁃Ｓ⁃３ ６１０．２３

·２５６·
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从表 ２ 的疲劳试验结果看出，层合板三级应力

水平下的分散性均较小，数据可靠。 ６５％应力水平

下，疲劳寿命仅为 ３３ ６９９，分散性最小，仅为 １．５１％；
当应力水平下降至 ５５％，循环次数增加至 ２０ 万 ～
３５ 万次之间，分散性稍有变大趋势，也验证了疲劳

寿命“高应力区分散性小、低应力区分散性大”这一

普遍规律。
表 ２　 疲劳试验结果

试验件

编号
应力水平 循环次数

平均循环

次数
ｌｇＮ

变异

系数 ／ ％

Ｌ⁃Ｆ⁃１ ２０７ ０６６ ５．３２

Ｌ⁃Ｆ⁃２ ５５％ ２６７ ５３１ ２７４ ６４７ ５．４３ ２．０９

Ｌ⁃Ｆ⁃３ ３４９ ３４５ ５．５４

Ｌ⁃Ｆ⁃４ １０８ ４３６ ５．０４

Ｌ⁃Ｆ⁃５ ６０％ ６９ ５１９ ９２ ８２３ ４．８４ ２．０８

Ｌ⁃Ｆ⁃６ １００ ５１４ ５．００

Ｌ⁃Ｆ⁃７ ３１ ２２９ ４．４９

Ｌ⁃Ｆ⁃８ ６５％ ２９ ８８７ ３３ ６９９ ４．４８ １．５１

Ｌ⁃Ｆ⁃９ ３９ ９８２ ４．６０

图 １ 为层合板疲劳断口图，按照试验标准层合

板试验件两端有加强片，大部分试验件疲劳断裂发

生在中间段考核区，个别试验件的断口位于加强片

和考核区的倒角处，疲劳损伤从两侧自由边向内侧

发展，随着损伤扩展，损伤覆盖整个横截面，最终出

现大量的纤维断裂，破坏断面参差不齐，出现了大面

积的基体损伤。

图 １　 层合板典型疲劳断口

２　 层合板疲劳损伤模型

２．１　 疲劳失效准则及损伤演化准则

复合材料在疲劳加载下，随着循环次数的增加，
材料性能会发生退化，当强度退化至所施加应力时，
复合材料会突然失效，因此可以认为复合材料的疲

劳失效是某种意义上单次循环载荷加载下的静力失

效。 复合材料有多种疲劳失效模式，如纤维拉伸断

裂、纤维屈曲和基体开裂等失效模式，基于这一假

设，结合最大应力失效准则和基于物理失效机制的

Ｐｕｃｋ 准则，并将其扩展至疲劳失效准则。
对于纤维疲劳损伤，将最大应力失效准则扩展

为疲劳失效准则，根据该准则判定纤维疲劳损伤的

起始，失效准则如下所示：
纤维拉伸模式

ｆ ｔ
１１ ＝

σ１

Ｓｔ
‖（ｎ，σ，Ｒ）

≥ １　 （σ１ ＞ ０） （１）

纤维压缩模式

ｆ ｃ
１１ ＝

σ１

Ｓｃ
‖（ｎ，σ，Ｒ）

≥ １　 （σ１ ≤ ０） （２）

式中： Ｓｔ
‖（ｎ，σ，Ｒ） 为疲劳加载下的纵向剩余拉伸强

度；Ｓｃ
‖（ｎ，σ，Ｒ） 为疲劳加载下的纵向剩余压缩强

度；ｎ，σ 和 Ｒ 分别为循环次数、疲劳应力和应力比。
疲劳分析过程中发生纤维损伤后，纤维损伤因

子按照（３） 式计算。

ｄｔ（ｃ）
１１ （ε１１） ＝

εｆｔ（ｃ）
１１ （ε１１ － εｏｔ（ｃ）

１１ ）
ε１１（εｆｔ（ｃ）

１１ － εｏｔ（ｃ）
１１ ）

（３）

式中： εｏｔ
１１ 和 εｏｃ

１１ 分别为纤维拉伸损伤和压缩损伤的

起始应变，由 εｏｔ
１１ ＝ Ｓｔ

‖（ｎ，σ，Ｒ） ／ Ｅ１１（ｎ，σ，Ｒ） 和 εｏｃ
１１ ＝

Ｓｃ
‖（ｎ，σ，Ｒ） ／ Ｅ１１（ｎ，σ，Ｒ） 计算所得；Ｅ１１（ｎ，σ，Ｒ） 为

纵向剩余弹性模量；εｆｔ（ｃ）
１１ 为纤维断裂时的破坏应

变，其值由纤维断裂能量释放率Ｇ ｔ（ｃ）
ｆ 、材料剩余强度

Ｓｔ（ｃ）
‖ （ｎ，σ，Ｒ） 及单元特征长度 ｌｆｉｂ 计算所得。

εｆｔ（ｃ）
１１ ＝

２Ｇ ｔ（ｃ）
ｆ

Ｓｔ（ｃ）
‖ （ｎ，σ，Ｒ） ｌｆｉｂ

（４）

　 　 对于基体疲劳损伤，将 Ｐｕｃｋ 静力失效准则扩展

为疲劳失效准则：

ｆＥ（θ） ＝ １
Ｓｔ，ｉｓ

⊥ （ｎ，σ，Ｒ）
－
ｐｔ
⊥ψ

ＳＡ
⊥ψ

æ

è
ç

ö

ø
÷ σｎ（θ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

２

＋
τｎｔ（θ）
ＳＡ

⊥⊥

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τｎｌ（θ）

Ｓｉｓ
⊥‖（ｎ，σ，Ｒ）

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｐｔ
⊥ψ

ＳΑ
⊥ψ

σｎ（θ）　 σｎ（θ） ≥ ０ （５）
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ｆＥ（θ） ＝
ｐｃ
⊥ψ

ＳＡ
⊥ψ

æ

è
ç

ö

ø
÷ σｎ（θ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

２

＋
τｎｔ（θ）
ＳＡ

⊥⊥

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τｎｌ（θ）

Ｓｉｓ
⊥‖（ｎ，σ，Ｒ）

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｐｃ
⊥ψ

ＳＡ
⊥ψ

σｎ（θ）　 σｎ（θ） ＜ ０ （６）

式 中：ｃｏｓ２ψ ＝
τ２
ｎｔ

τ２
ｎｔ ＋ τ２

ｎｌ

，ｓｉｎ２ψ ＝
τ２
ｎｌ

τ２
ｎｔ ＋ τ２

ｎｌ

，ＳＡ
⊥⊥ ＝

Ｓｃ
⊥ （ｎ，σ，Ｒ）

２（１ ＋ ｐｃ
⊥⊥）

，
ｐｔ，ｃ
⊥ψ

ＳＡ
⊥ψ

＝
ｐｔ，ｃ
⊥⊥

ＳＡ
⊥⊥

ｃｏｓ２ψ ＋
ｐｔ，ｃ
⊥‖

ＳＡ
⊥‖

ｓｉｎ２ψ，σｎ（θ），

τｎｔ（θ） 和 τｎｌ（θ） 为作用面上的应力分量，各应力分

量可通过 σｌｎｔ ＝ ［Ｔ（θ）］σ １２３［Ｔ（θ）］ Ｔ 计算得到，
Ｔ（θ） 为标准转换矩阵。 Ｓｔ，ｉｓ

⊥ （ｎ，σ，Ｒ） 为疲劳过程

中的横向剩余拉伸强度，Ｓｉｓ
⊥‖（ｎ，σ，Ｒ） 为基体剩余

剪切强度，上标 ｉｓ表示就地强度，就地强度考虑了剪

切非线性的影响，计算方法见文献［２１］，Ｓｃ
⊥（ｎ，σ，

Ｒ） 为疲劳加载下的横向剩余压缩强度。 ｐｔ
⊥⊥ 和

ｐｃ
⊥⊥ 为纵向斜率参数，ｐｔ

⊥‖ 和 ｐｃ
⊥‖ 为横向斜率参数，

其中，上标 ｔ和 ｃ分别表示拉伸和压缩状态。 斜率参

数分别表征潜在断裂面上法向应力状态对基体损伤

的影响，取值见参考文献［２２⁃２３］。
针对 Ｐｕｃｋ 准则中断裂面角度的求解，采用黄金

搜索算法和反二次插值法来确定断裂角度，进而求

得应力危险系数。 当应力危险系数最大值大于或等

于 １ 时，表明基体损伤起始，此时的潜在断裂面即为

实际发生断裂的作用面。
损伤起始后，分别定义断裂面内的等效应力和

等效应变

σｅｑ ＝ 〈σｎ〉 ２ ＋ τ２
ｎｌ ＋ τ２

ｎｔ （７）

εｅｑ ＝ 〈εｎ〉 ２ ＋ ε２
ｎｌ ＋ ε２

ｎｔ （８）
式中， ε ｎ，ε ｎｔ 和 ε ｎｌ 为断裂面上的应变分量，则当基

体损伤起始时的等效应变为 ε ｏ
ｅｑ。

建立混合模式下基于能量的损伤判据

ｇｎ

Ｇｍｔ（ｃ） ／ ｌｍａｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｇｎｌ

Ｇ１２ｃ ／ ｌｍａｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｇｎｔ

Ｇ２３ｃ ／ ｌｍａｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １ （９）

　 　 当基体损伤完全失效时，满足

ｇｆ
ｊ ＝ ∫ε

ｆｊ

０
σ ｊｄε ｊ ≈

１
２
σ０

ｊ εｆ
ｊ ＝

１
２
σ０

ｊ β ｊσｆ
ｅｑ 　 ｊ ＝ ｎ，ｎｌ，ｎｔ

（１０）
　 　 结合（９）式和（１０）式，可以推导出基体损伤萌

生后完全失效应变 ε ｆ
ｅｑ 为

εｆ
ｅｑ ＝ ２

ｌｍａｔ

σｏ
ｎβｎ

Ｇｍｔ（ｃ）

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｏ

ｎｌβｎｌ

Ｇ１２ｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｏ

ｎｔβｎｔ

Ｇ２３ｔｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

－１ ／ ２

（１１）

式中， β ｊ 为混合模式加载下各应变分量的占比系

数，即 β ｎ ＝
〈ε ｎ〉
ε ｅｑ

，β ｎｔ ＝
ε ｎｔ

ε ｅｑ
，β ｎｌ ＝

ε ｎｌ

ε ｅｑ
。

根据双线性本构关系，基体损伤变量由（１２） 式

计算所得。

ｄｍａｔ ＝
εｆ

ｅｑ（εｅｑ － εｏ
ｅｑ）

εｅｑ（εｆ
ｅｑ － εｏ

ｅｑ）
（１２）

２．２　 疲劳循环加载下材料性能逐渐退化模型

本文采用基于宏观唯象的剩余强度和剩余刚度

模型来表征复合材料疲劳损伤的扩展，即复合材料

的强度和刚度在疲劳循环载荷下会发生逐渐退化

现象。
复合材料在单轴疲劳载荷下，随着循环次数的

增加，剩余强度下降，当下降至施加应力水平 σ 时，
试验件彻底失效。 复合材料结构在实际使用期间需

承受不同载荷情况，因此需要研究不同应力水平下

的强度退化规律。 图 ２ 给出了不同应力水平下强度

退化规律，在高应力水平下，退化规律呈现出“突然

失效”（ｓｕｄｄｅｎ ｄｅａｔｈ）现象，加载期间剩余强度几乎

为常数，临近失效时，强度迅速下降，试验件彻底破

坏；低应力水平下，试验件的强度退化呈现出“缓慢

失效”（ｗｅａｒ ｏｕｔ）规律。

图 ２　 不同应力水平下强度退化规律

Ｓｈｏｋｒｉｅｈ 和 Ｌｅｓｓａｒｄ［１１，２４］ 提出了一个能够表征
不同应力水平下强度退化特征的模型，如（１３）式所

示，其中，α 和 β 为无量纲的参数，独立于应力水平，
通过调整其具体数值来实现“缓慢失效”和“突然失

效”强度退化特征之间的变换。
Ｓ（ｎ，σ，Ｒ） ＝

１ － ｌｇ（ｎ） － ｌｇ（０．２５）
ｌｇ（Ｎｆ） － ｌｇ（０．２５）

æ

è
ç

ö

ø
÷

β
é

ë
êê

ù

û
úú

１ ／ α

（Ｓｓ － σ） ＋ σ

（１３）
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式中： Ｓｓ 为静强度；ｎ 为疲劳循环次数；σ 为施加疲

劳应力；Ｎｆ 为特定应力加载下的疲劳寿命，α 和 β 为

试验拟合参数。
和强度退化一样，复合材料刚度退化也是衡量

损伤的重要宏观力学性能参数。 在一定应力水平

下，随着循环次数的增加，剩余刚度下降，当刚度下

降至临界刚度值时，试验件彻底失效。 不同应力水

平下刚度退化的规律不一致，和强度退化规律类似，
在高应力水平下，剩余刚度几乎为一常数，临近失效

时，刚度迅速下降，试验件彻底破坏，低应力水平下，
刚度呈缓慢退化规律。 借鉴复合材料剩余强度模

型，采用不同应力比和应力水平下的正则化剩余刚

度模型

Ｅ（ｎ，σ，Ｒ） ＝

１ － ｌｇ（ｎ） － ｌｇ（０．２５）
ｌｇ（Ｎｆ） － ｌｇ（０．２５）

æ

è
ç

ö

ø
÷

λ
é

ë
êê

ù

û
úú

１ ／ γ

Ｅｓ －
σ
εｆ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ σ

εｆ

（１４）
式中： Ｅ（ｎ，σ，Ｒ） 为剩余刚度；Ｅｓ 为初始无损刚度；
σ 为施加应力；ε ｆ 为失效应变；Ｎｆ 为当前施加应力 σ
下的疲劳寿命；λ 和 γ 为拟合参数。
２．３　 正则化疲劳寿命模型

复合材料疲劳损伤分析中，等寿命曲线的建立

和插值需要大量的试验数据和计算工作，因此，有学

者提出了一些解析模型并结合适量的试验数据来表

征平均应力对疲劳寿命的影响。 Ａｄａｍ 等［２５］对等寿

命曲线的数据进行整理和分析，提出了两参数的正

则化疲劳寿命模型，并通过大量层合板疲劳试验进

行验证，表明模型能够合理描述任意应力比下的疲

劳寿命。
ａ ／ ｆ ＝ （１ － ｑ） ｕ（ｃ ＋ ｑ） ｖ （１５）

式中， ａ ＝ σ ａ ／ σ ｔ，ｑ ＝ σｍ ／ σ ｔ，ｃ ＝ σ ｃ ／ σ ｔ，σ ａ ＝ （σｍａｘ －
σｍｉｎ） ／ ２ 为疲 劳 载 荷 作 用 下 的 应 力 幅 值，σｍ ＝
（σｍａｘ ＋ σｍｉｎ） ／ ２ 为疲劳平均应力，ｆ，ｕ 和 ｖ 为材料拟

合常数。 Ｇａｔｈｅｒｃｏｌｅ 等［２６］ 通过大量复合材料疲劳

寿命试验，发现复合材料的寿命曲线呈钟状分布

（见图 ３），指数 ｕ和 ｖ分别决定钟状曲线左侧和右侧

的形状，从图中可看出曲线两侧基本对称，假设 ｕ ＝ ｖ
＝ Ａ ＋ ＢｌｇＮｆ，且 ｕ 和 ｖ 都是疲劳寿命的线性函数，则
可得

ｌｎ（ａ ／ ｆ）
ｌｎ［（１ － ｑ）（ｃ ＋ ｑ）］

＝ Ａ ＋ ＢｌｇＮｆ （１６）

式中， ｆ 取 １．０６，Ａ 和 Ｂ 为试验拟合参数。

图 ３　 正则化等疲劳寿命曲线［２７］

２．４　 疲劳损伤累积理论

根据损伤力学理论，复合材料在疲劳载荷下的

损伤扩展规律可以通过不可逆损伤变量 Ｄ 来表征。
Ｍｉｎｅｒ 理论假设复合材料在疲劳加载过程中损

伤累积满足线性关系。

Ｄ ＝ ∑
ｉ
ｄｉ ＝ ∑

ｉ

ｎｉ

Ｎｉ
（１７）

式中， ｄｉ 为第 ｉ 个载荷谱造成的疲劳损伤，ｎｉ 为当前

加载谱下的循环次数，Ｎｉ 为当前加载谱下对应的疲

劳寿命。 根据（１７） 式，如果 Ｄ 达到某一临界值，材
料便达到疲劳寿命，临界值取 １。 在有限元实现过

程中，定义状态变量 Ｎｒａｔｉｏ。
ｎｅｆｆ ＝ Ｎｆ·Ｎｒａｔｉｏ （１８）

式中， Ｎｒａｔｉｏ 在每一增量步开始前进行更新。

Ｎｉ ＋１
ｒａｔｉｏ ＝ Ｎｉ

ｒａｔｉｏ ＋
Δｎｉ ＋１

Ｎ
（１９）

３　 层合板疲劳损伤分析和寿命预测

根据复合材料试验件的尺寸，取名义值建立数

值模型，根据疲劳试验夹持情况，将夹持端固支，另
一端施加疲劳载荷，不考虑加强片区损伤，把试验件

两端加强片区域单元设置为线弹性单元。 整个模型

单元尺寸为 １ ｍｍ × １ ｍｍ， 单元采用实体单元

（Ｃ３Ｄ８Ｒ），沿厚度方向各单层设置一个单元。 根据

试验选取三级应力水平，分别对其进行数值计算，材
料性能参数及疲劳参数由表 ３～５ 给出。

·５５６·
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表 ３　 单向板材料性能参数

弹性模量 ／ ＧＰａ

Ｅ１ Ｅ２ ＝Ｅ３ Ｇ１２ ＝Ｇ１３ Ｇ２３

泊松比

υ１２ υ１３ υ２３

强度 ／ ＭＰａ

Ｓｔ
‖ Ｓｃ

‖ Ｓｔ
⊥ Ｓｃ

⊥ Ｓ⊥‖

１４０ ８．８ ４．６ ３．３ ０．２７ ０．２７ ０．３６ ２ １８６ １ ２４０ ８７．１ ２２９ １６５

表 ４　 临界能量释放率参数 Ｊ ／ ｍ２

Ｇｆｔ Ｇｆｃ Ｇｍｔ Ｇｍｃ Ｇ１２ｃ Ｇ２３ｃ ＧＩＣ ＧＩＩＣ

９×１０４ ８．２×１０４ ５２０ １ ６１０ ９２０ ９２０ ５２０ ９２０

表 ５　 疲劳性能参数

加载方向
剩余刚度参数

γ λ εｆ

剩余强度参数

α β

疲劳寿命参数

Ａ Ｂ

纵向拉伸

纵向压缩

１４．５７
１４．５７

０．３０２ ４
０．３０２ ４

０．０１３ ６
０．０１３ ６

１０．０３
４９．０６

０．４７３
０．０２５

１．３６８ ９ ０．１０９ ７

横向拉伸

横向压缩

１４．７７
１４．７７

０．１１５ ５
０．１１５ ５

０．００６ ８
０．００６ ８

９．６２８ ７
６７．３６

０．１２５ ５
０．００１ １

０．９９９ ０．０９６

面内剪切 ０．７ １１ ０．１０１ ０．１６ ９．１１ ０．０９９ ０．１８６

　 　 根据建立的疲劳损伤分析方法，复合材料层合

板的疲劳损伤模型分析流程如图 ４ 所示。

图 ４　 复合材料疲劳损伤模型分析流程图

为了提高疲劳数值分析模型的计算效率，可以

采用如下的疲劳循环增量策略：在 １０３ 疲劳循环次

数内，疲劳循环增量 Δｎ设置为 ５０；在 １０３ ～ １０４ 疲劳

循环次数内，疲劳循环增量 Δｎ选取为 ５００；在 １０４ ～
１０６ 疲劳循环次数内， 疲劳循环增量 Δｎ 选取为

５ × １０３；当达到 １０６ 疲劳循环次数时终止分析程序。
本文疲劳数值模型计算所得的疲劳寿命与疲劳

试验结果的比较情况见表 ６ 和图 ５，可以看出本文

发展的复合材料疲劳损伤分析模型预测结果和疲劳

试验结果较好吻合。

表 ６　 试验结果和计算结果对比

应力

水平
试验结果 ｌｇＮ 数值模型 ｌｇＮ 误差 ／ ％

５５％ ２７４ ６４７ ５．４３９ ３６０ ０００ ５．５５６ ２．２

６０％ ９２ ８２３ ４．９６８ １２９ ５００ ５．１１２ ２．９

６５％ ３３ ６９９ ４．５２８ ２９ ２００ ４．４６５ １．４

图 ５　 疲劳寿命试验和数值结果对比

通过本文建立的疲劳数值模型可以揭示复合材

料层合板的疲劳损伤演化过程和失效机理，根据数

值计算结果，三级应力水平下损伤累积呈现的规律

基本相同，本文选取 ６５％的应力水平进行细致分

析，分析各铺层疲劳损伤出现的顺序及演化规律，

·６５６·
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４５°和－４５°铺层呈对称分布，其规律相似，只选取了

４５°铺层为代表进行分析。 后续损伤分析中，为了分

析整体损伤，损伤云图均为相同铺层的损伤叠加

云图。

图 ６　 ９０°铺层基体损伤演化过程

图 ７　 ４５°铺层基体疲劳损伤演化过程　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 ４５°铺层纤维损伤演化过程

　 　 层合板 ９０°铺层纤维方向和加载方向垂直，承
载能力较弱，主要依靠基体承受拉伸和压缩损伤，如
图 ６ 所示，在 ｎ ／ Ｎ ＝ ０．２７ 时，９０°铺层两自由边首先

出现基体损伤，但基体损伤程度较轻（ ｄ 值较小）。

随后，损伤沿着两自由边不断发展，发展至一定程度

后，沿中央横截面由两侧向中心区域扩展，损伤程度

较为严重，９０°铺层的基体损伤导致了自由边的应力

集中，诱发其他铺层损伤的起始，当 ｎ ／ Ｎ＝ ０．６，４５°铺
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层出现了基体损伤（见图 ７），４５°铺层的基体疲劳损

伤会进一步导致 ４５°铺层出现纤维损伤（见图 ８），随
着疲劳载荷继续加载，ｎ ／ Ｎ ＝ ０．８ 时，０°铺层中央位

置两自由边边缘出现纤维损伤，损伤逐渐向中心扩

展（见图 ９），ｎ ／ Ｎ＝ ０．８５ 时，９０°铺层基体疲劳损伤贯

穿整个中央面，损伤面积宽，此时 ４５°铺层纤维和基

体疲劳损伤也贯穿了层合板中央区域，相比 ９０°铺
层的损伤，４５°铺层损伤面积较小， 此时 ０°铺层尚有

图 ９　 ０°铺层纤维损伤演化过程

承载能力，当 ｎ ／ Ｎ ＝ ０．９５，纤维损伤几乎贯穿截面，
此后纤维损伤迅速扩展并贯穿整个层合板，试验件

彻底丧失刚度，数值模型中以 ０°铺层纤维损伤贯穿

层合板为试验件彻底失效的判断标准，数值结果得

到的失效模式和试验结果良好吻合。

４　 结　 论

本文以复合材料层合板为研究对象，针对其疲

劳损伤和寿命问题，展开试验和数值研究，通过系统

研究得出以下结论：
１） 将复合材料的最大应力失效准则和 Ｐｕｃｋ 静

力失效准则扩展为疲劳失效准则，结合复合材料性

能退化模型，并采用复合材料正则化疲劳寿命模型

和 Ｍｉｎｅｒ 线性损伤累积理论，建立了分析复合材料

层合板疲劳损伤演化的数值模型。
２） 本文建立的复合材料层合板疲劳数值模型

能够准确预测复合材料层合板的疲劳损伤演化过

程、失效机理和疲劳寿命，并通过 ５５％，６０％和 ６５％
三级应力水平下的疲劳试验对该模型进行了试验

验证。
３） 疲劳载荷作用下，复合材料层合板疲劳损伤

从两侧自由边向内侧发展，９０°铺层两自由边首先出

现基体疲劳损伤，随后诱发 ４５°铺层的基体和纤维

疲劳损伤，０°铺层纤维损伤出现较晚，迅速向中心扩

展，最终损伤覆盖整个横截面。
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