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摘　　　要 : 针对疲劳载荷作用下的纤维增强复合材料层合板 ,发展了疲劳逐渐累积损伤寿命预测方法.该

方法主要包括应力分析、失效分析及材料性能下降三部分.其中 ,应力分析是通过三维有限元数值分析技术实

现的 ;失效分析采用改进的 Hashin静态失效准则判断疲劳损伤的产生和扩展 ;材料性能是基于突降和渐降两

种准则进行退化的.所发展的方法可以预测不同铺层顺序、不同几何尺寸的复合材料层合结构在疲劳载荷下

的损伤起始、扩展、直至结构最终破坏整个过程 ,并预测其疲劳寿命.同时 ,在 ANSYS软件平台上 ,开发了相

应的参数化复合材料层板结构的疲劳逐渐损伤分析程序.与已有文献结果比较 ,误差在 10 %以内.
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Abstract : A progressive fatigue damage analysis method was developed to predict dam2
age propagation and life of laminated compo sites subjected to constant amplit ude cyclic load2
ing. It consist s of st ress analysis , fatigue damage analysis and material p roperty degradation

technique. St ress analysis of composite laminates was performed by creating a t hree2dimen2
sional finite element model using t he ANSYS FE code. Modified Hashin failure criterion was

used to fatigue damage analysis. The rules of sudden degradation and gradual degradation

were applied in material p roperty degradation technique for modifying element stiff ness and

st rengt h. Simulation result s show t hat t his p rogressive fatigue damage met hod is competent

for simulating progressive damage and predicting fatigue life of laminated composites wit h ar2
bit rary geomet ry and ply stacking sequence. A paramet ric p rogressive fatigue damage analy2
sis p rogramme was developed based on t he ANSYS FE code. The error between t he predic2
ted result s and t he test data is wit hin 10 %.
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　　纤维增强复合材料以其比强度、比刚度高 ,可

设计性强等诸多优越的力学性能 ,已在航空、航天

领域得到广泛应用.复合材料的疲劳特性对结构

的可靠性和安全性有很大影响 ,疲劳载荷引发的

损伤是结构失效的重要原因之一.因此 ,对结构内

疲劳损伤的产生、扩展及疲劳寿命等问题进行研

究具有重要的工程意义.自 20世纪 70年代以来 ,

国内外许多学者都对其进行了分析[128 ] .

与金属等一些各向同性材料相比 ,复合材料

具有强度和刚度上的各向异性、内部构造上的不

均匀性和不连续性等特点.这些特点致使其疲劳

损伤及破坏机理非常复杂 ,所呈现的损伤模式包

括基体开裂、基体挤压、基纤剪切、纤维断裂、纤维

压缩和分层等.这些损伤模式在循环加载过程中

同时存在 ,彼此诱发并相互耦合 ,导致了从微观角

度定量研究疲劳损伤更加困难 ,故目前的研究多

数是采用宏观唯像法[123 ] .然而 ,宏观唯象法无法

具体考虑各种损伤模式 ,且对于不同层合板都需

要通过实验确定其疲劳失效模型参数.

90年代后 ,逐渐累积损伤理论发展起来.通

过逐渐累积损伤分析可以清楚地了解承载层合板

内产生损伤后载荷的重新分布和损伤相互作用及

扩展过程.因此 ,在疲劳分析时应用该理论 ,可以

模拟疲劳损伤的起始、扩展及最终破坏全过程 ,并

克服了宏观唯象法的不足 ,从而为工程技术人员

进行合理的结构设计提供了重要依据.然而 ,目前

国内外对复合材料层合板进行疲劳逐渐累积损伤

分析的文献还不多见.

本文针对复合材料层合结构在疲劳载荷作用

下的逐渐破坏过程 ,开展了进一步研究.利用三维

有限元数值技术对结构进行应力分析 ,采用改进

的 Hashin[4 ]静态失效准则判断损伤的产生和扩

展 ,并基于渐降及突降准则对材料性能进行退化 ,

最终发展了一个普遍适用的、不依赖于叠层方式

的复合材料层合结构疲劳逐渐累积损伤寿命预测

方法.为了使该方法更有工程应用价值 ,本文在

ANSYS有限元软件平台上 ,利用 A PDL 语言进

行二次开发 ,完成了相应的分析程序 ,并实现了参

数化建模.该程序可以模拟不同几何尺寸、不同铺

层顺序的复合材料层合结构在疲劳载荷作用下 ,

各种损伤模式产生、扩展直至最终破坏的整个过

程 ,并预测其疲劳寿命.

1　疲劳逐渐累积损伤寿命预测方法

疲劳逐渐累积损伤寿命预测方法主要包括三

个方面的关键技术 :应力分析、疲劳损伤判据的建

立及累积损伤过程中的材料性能退化.

1. 1　有限元建模及应力分析

本文应用 ANSYS有限元软件建立复合材料

层合结构的三维有限元模型 ,并进行应力分析.层

合板建模选择八节点三维层单元 SOL IDE46.当

相邻层铺层角不同时 ,单元厚度定义为单层板厚

度.为了能够对各种材料、任意铺层顺序及不同几

何尺寸的复合材料层合结构进行应力分析 ,本文

利用 ANSYS软件中的 A PDL 语言进行二次开

发 ,实现了结构的参数化建模.

1. 2　疲劳损伤判据

为了对层合板的疲劳破坏过程进行准确分

析 ,需建立损伤产生和扩展的判据.本文在 Hash2
in[4 ]静态失效准则的基础上发展了适用于疲劳损

伤模式的失效准则 ,如下所示 :

纤维拉伸损伤疲劳准则 (σxx ≥0) :

σxx

X T ( n ,σ, k)

2

+

σxy

S xy ( n ,σ, k)

2

+
σxz

S xz ( n ,σ, k)

2

≥1 (1)

纤维压缩损伤疲劳准则 (σxx < 0) :

σxx

X C ( n ,σ, k)

2

≥1 (2)

基纤剪切疲劳准则 (σxx < 0) :

σxx

X C ( n ,σ, k)

2

+

σxy

S xy ( n ,σ, k)

2

+
σxz

S xz ( n ,σ, k)

2

≤1 (3)

基体开裂疲劳准则 (σyy ≥0) :

σyy

Y T ( n ,σ, k)

2

+

σxy

S xy ( n ,σ, k)

2

+
σyz

S yz ( n ,σ, k)

2

≥1 (4)

基体挤压疲劳准则 (σyy < 0) :

σyy

Y C ( n ,σ, k)

2

+

σxy

S xy ( n ,σ, k)

2

+
σyz

S yz ( n ,σ, k)

2

≥1 (5)

层间拉伸损伤疲劳准则 (σzz ≥0) :

σzz

Z T ( n ,σ, k)

2

+

σxz

S xz ( n ,σ, k)

2

+
σyz

S yz ( n ,σ, k)

2

≥1 (6)

层间压缩损伤疲劳准则 (σzz < 0) :
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σzz

Z C ( n ,σ, k)

2

+

σxz

S xz ( n ,σ, k)

2

+
σyz

S yz ( n ,σ, k)

2

≥1 (7)

式中 ,σxx ,σyy ,σzz为分别单向板 x , y , z主轴方向的

应力 ;σxy ,σxz ,σyz为单向板相应面内剪应力 ; X i ( n ,

σ, k) 、Y i ( n ,σ, k)和 Zi ( n ,σ, k)分别为在单轴疲劳

载荷作用下 ,单向板纵向、横向和法向的剩余疲劳

强度 ,其中 i为 T时 ,表示拉伸 , i为 C时 ,表示压

缩 ; S xy ( n ,σ, k) , S xz ( n ,σ, k) , S yz ( n ,σ, k)分别为在单

轴剪切疲劳载荷作用下 ,单向板相应面内剪切剩余

疲劳强度 ; n为循环次数 ;σ为应力 ; k为应力比.

1. 3　材料性能退化准则

在疲劳载荷作用下 ,复合材料层合板的材料

性能下降分两种情况 : (a)当层合板内出现损伤

时 ,材料性能将发生突变 ,本文定义在该情况下的

材料性能退化遵从突降准则 ; ( b)试验证明在疲

劳加载过程中 ,即使没有产生损伤 ,材料性能也会

随着循环数的增加发生逐渐退化 ,本文定义在该

情况下的材料性能退化遵从渐降准则.

1. 3. 1　材料性能突降准则

根据公式 (1)～ (7)判断层合板中出现损伤

时 ,损伤区域的材料性能将发生退化 ,退化方式遵

从突降准则.不同损伤模式对应的退化方式如下 :

(1)纤维拉伸或压缩损伤 :假设该损伤区不能

承受任何载荷 ,材料性能退化方式为 : Exx , Eyy ,

Gxy , Gyz , Gxz ,υxy ,υyz ,υxz退化到初始值的 0. 07 ;

(2)基体开裂或挤压损伤 :假设该损伤区不能

承受横向载荷 ,材料性能退化方式为 : Eyy , Gxy ,

Gyz ,υxy ,υyz退化为初始值的 0. 2 ;

(3)基纤剪切损伤 :假设该损伤区不能承受剪

切载荷 ,材料性能退化方式为 : Gxy ,υxy退化到 0 ;

(4)层间拉伸或压缩损伤 (分层) :假设该损伤

区不能承受法向载荷 ,材料性能退化方式为 : Ezz ,

Gxz , Gyz ,υxz ,υyz退化到 0.

1. 3. 2　渐降准则 :

随着循环次数的增加 ,材料性能将发生逐渐

变化. Shokrich[ 6 ,7 ]等基于单向板疲劳试验结果 ,

并利用 Adam[9 ]的幂律疲劳损伤模型 ,提出了疲

劳过程中的材料性能渐降准则.本文应用了该准

则对材料性能进行逐渐退化 ,如下所示 :

R ( n ,σ, k) =

1 -
log n - log 0. 25

log N f - log 0. 25

β 1/α

( R0 -σ) +σ(8)

E( n ,σ, k) =

1 -
log n - log 0 . 25

log N f - log 0 . 25

λ 1/γ

E0 -
σ
εf

+
σ
εf

(9)

式中 , R0 和 E0 分别为单层板初始强度和初始刚

度 ;α,β,λ和γ为四个曲线拟合系数 ,与应力状态

无关 ;εf 为破坏时的平均应变 ,由相应的单向板

疲劳实验测定 ; N f 为单层板在最大疲劳应力水

平σ及应力比 k 下的疲劳寿命 ,可通过 Behesh2
ty[ 10 ]等提出的等寿命模型计算得到 ,其模型表述

如下 :

ln ( a/ f )
ln[ (1 - m) ( c + m) ]

= A + Blog N f (10)

a =
σa

σt
, m =
σm

σt
, c =
σc

σt
(11)

式中 ,σt 和σc 分别为拉伸和压缩强度 ;σa 为疲劳

载荷幅值 ;σm 为疲劳载荷平均应力 ; f , A 和 B 为

与应力状态无关的拟合系数 ,可通过相应的单向

板疲劳试验获得.对于剪切疲劳载荷下 ,公式 (10)

修正为 :

log10
ln ( a/ f )

ln[ (1 - m) (1 + m) ]
= A + Blog N f

(12)

1. 4　疲劳逐渐累积损伤分析方法流程图

根据上述分析方法 ,本文在 ANSYS软件基

础上 ,开发了参数化复合材料层合结构在疲劳载

荷下的逐渐损伤分析模拟程序 ,流程如图 1所示.

具体步骤为 :

(1)输入结构的几何尺寸和材料常数 ,建立结

构的实体模型和三维有限元模型 ,确定载荷及边

界条件 ;

(2)对结构进行应力分析 ,得到各单元应力分

量 ;

(3)根据各单元的应力状态 ,利用公式 (1)～

(7)判断单元是否产生损伤 ;

(4)分以下两种情况进行材料性能退化 : (a)

单元产生新的损伤 :先判断结构是否最终破坏 ,如

果没有达到最终破坏 ,则根据各单元的损伤状态

应用突降准则进行材料性能退化 ,回到步骤 (2)重

新进行应力分析 ;否则停止计算 ,分析结束. (b)单

元没有产生新的损伤 :判断是否达到循环极限 ,如

果没有达到循环极限 ,则增加循环数 ,应用渐降准

则进行材料性能退化 ,回到步骤 (2)重新进行应力

分析 ;否则停止计算 ,整个分析过程结束.其中 ,最

终破坏判据对于不同铺层形式、不同结构形式的层
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合板 ,根据实际工程的要求 ,有不同的定义.

图 1　疲劳逐渐累积损伤分析流程图

Fig. 1　Flowchart of the progressive fatigue

damage analysis

2　算例分析

为了验证方法及程序的正确性 ,本文分别模

拟了材料为 AS4/ 350126的偏轴单向板及含销钉

孔正交铺层层合板的疲劳逐渐损伤破坏过程 ,并

与已有文献的试验结果[11 ,12 ]进行了比较. AS4/

350126的材料属性及材料渐降准则中的试验系

数参见文献[11 ,12 ] .

算例 1 :AS4/ 350126偏轴单向板

单向板铺层顺序为 [ 30 ]16 ,几何尺寸为 116

mm×25. 4 mm×2. 29 mm.有限元模型如图 2 所

示.板沿长度方向一端固定 ,另一端承受拉伸疲劳

载荷.施加的最大疲劳载荷分别为静拉伸强度的

80 % ,75 % ,70 %以及 65 % ,应力比为 0. 1.对于

30°偏轴单向板 ,其最终破坏判据为板内发生大面

积基体损伤.

图 2　单向板有限元模型

Fig. 2　Finite element model of unidirectional plies

本文预测结果与文献[ 11 ]结果的比较如表 1

所示 ,表中的寿命以对数形式给出.从表中可以看

出 ,本文预测结果的最大误差为 5. 1 % ,与试验结

果吻合较好.除了 80 %的应力水平外 ,其余三种

应力水平的预测结果与文献 [ 11 ]的预测结果相

比 ,精度略有提高.

本文预测结果表明 ,在不同应力水平下 ,结构

内部的损伤扩展规律并不相同.当疲劳载荷为静

拉伸强度的 80 % ,75 %和 70 %时 ,在失效之前 ,单

向板内部几乎没有损伤产生 ,基体开裂损伤是在

临界破坏前突然产生的 ,并迅速在板内扩展.失效

时基体开裂损伤面积占整个板面积的 80 %以上.

当疲劳载荷为静拉伸强度的 65 %时 ,基体开

裂损伤是逐渐扩展的如图 3 所示. 当循环数为

85 630时 ,在板的约束端开始产生基体开裂 ;当循

环数增加到 97 200时 ,基体开裂扩展到整个板面

积的 20 % ,之后缓慢扩展 ;在板临界失效前 ,基体

开裂大面积扩展.失效时 ,损伤面积占整板面积的

76. 7 %.

图 3　单向板疲劳损伤逐渐扩展过程

Fig. 3　Progressive fatigue damage of

unidirectional plies

算例 2 :AS4/ 350126含销钉孔正交铺层层合

板

层合板铺层顺序为[ 04 / 904 ] s ,几何尺寸及有

限元模型如图 4 所示.在销钉与孔的接触面上定

义接触单元 ,不允许相互穿透.销钉不允许发生刚

体位移 ,在板远离销钉孔的一端施加拉伸疲劳载

荷 ,最大疲劳载荷为静拉伸强度的 80 % ,应力比

为 0. 1.

本文预测结果与文献[ 12 ]结果的比较如表 1

所示. 从表中可以看出 , 本文预测结果的误差为
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图 4　含销钉孔层合板几何尺寸与有限元模型

Fig. 4　Geometry size and finite element model of

pin2loaded laminated composites

表 1　疲劳寿命及误差比较

Table 1　Comparison of fatigue life and error

算例
载荷/

%

试验平均

寿命 [11 ,12 ]

本文预测

结果

文献预测

结果 [11 ,12 ]

寿命 误差/ % 寿命 误差/ %

1 80 3. 080 3. 238 5. 1 3. 174 3. 1

75 3. 700 3. 831 3. 5 3. 843 3. 9

70 4. 370 4. 462 2. 4 4. 519 3. 4

65 5. 020 5. 102 2. 1 5. 204 3. 7

2 80 3. 99 3. 90 2. 16 4. 19 5. 0

2. 16 % ,与试验结果吻合较好 ,且与文献[ 12 ]预测

结果相比 ,本文的精度有所提高.

图 5为含销钉孔层合板的疲劳损伤扩展过

程.从图中可以看出 ,在疲劳加载的初始阶段 ,孔

边受挤压一侧由于存在应力集中 ,故首先产生损

伤.其中 ,0°铺层产生的主要损伤为 0°方向附近的

纤维挤压、基纤剪切以及接近±45°方向的纤维拉

伸损伤 ;90°铺层产生的主要损伤为 0°方向附近的

基体挤压、基纤剪切以及接近 45°和 90°方向的基

体开裂损伤.随着循环数的增加 ,层合板内损伤面

积逐渐增大 ,并产生了新的损伤模式.当循环数为

2 010时 ,0°铺层中的纤维挤压、纤维拉伸以及基

纤剪切略有扩展 ,同时在孔边产生了较大面积的

分层 ;在 90°铺层中 ,基体挤压损伤沿 0°方向扩展

较快 ,而基体开裂则沿 90°方向扩展 ,同时在孔周

围也产生了较大面积的分层. 当循环数增大到

8 010时 ,0°和 90°铺层内的分层损伤沿 90°方向扩

展到板的边缘 ,在 0°铺层孔边接触区周围 ,纤维

挤压损伤和基纤剪切损伤进一步扩展 ,根据华玉

图 5　含销钉孔层合板疲劳损伤逐渐扩展过程

Fig. 5　Progressive fatigue damage of pin2loaded

laminated composites

等[13 ]的含销钉孔复合材料层合板总体破坏判据

可知 ,此时整板发生挤压破坏.

3　结　论

(1) 针对疲劳载荷作用下的纤维增强复合材

料层合结构 ,发展了疲劳逐渐累积损伤寿命预测

方法.该方法综合考虑了七种主要疲劳损伤模式 ,

并利用改进的 Hashin静态失效准则判断损伤的

产生和扩展 ,同时基于突降和渐降两种准则对材

料性能进行退化.与已有文献结果相比 ,预测精度

有所提高.

(2) 在 ANSYS通用有限元软件平台上 ,利用

A PDL 语言开发了参数化复合材料层合结构的疲

劳逐渐损伤分析模拟程序.该程序可以模拟不同

铺层顺序、不同几何尺寸的复合材料层合结构各

种疲劳损伤模式起始、扩展直至最终破坏的全过

程 ,并预测疲劳寿命 ,为复合材料层合结构的设计

及损伤分析提供了较好的技术平台.

(3) 对 30°单向板的预测结果表明 ,不同应力

水平引起的损伤扩展规律并不相同.在较低应力

水平下 ,损伤是逐渐扩展的 ,而在较高应力水平

下 ,损伤是突然扩展的.对于含销钉孔的层合板 ,

在疲劳加载早期就产生损伤 ,随着循环数的增加 ,

损伤不断扩展直到最终失效.
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